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Abstrakt 
Práce se zabývá využitím geometrické parametrizace pro tvarový popis některých částí letounu. 
Geometrická parametrizace je použita pro vytvoření parametrického modelu leteckého profilu. Tento 
parametrický model umožňuje lokální deformace povrchu profilu a může být snadno aplikován pro 
generování geometrie křídla nebo jiných částí letounu. Některé vlastnosti parametrického modelu byly 
testovány aplikací v aerodynamické optimalizaci. Dále se práce zabývá parametrickým popisem listu 
vrtule, jeho aerodynamickou optimalizací a hlukovou analýzou. Pro list vrtule byly vytvořeny distribuční 
funkce řídících parametrů, které je možné použít při aerodynamické optimalizaci listu vrtule. 
Geometrická parametrizace slouží pro identifikaci polohy a další vlastností zdrojů hluku. 
Abstract 
The work deals with the use of geometric parametrization for shape description of some parts of the 
aircraft. Geometric parametrization is used for creating a parametric model airfoil. This parametric 
model allows local shape deformations profile and can easily be applied to generate the geometry of 
the wing or other aircraft parts. Some properties of the parametric model were tested applications in 
aerodynamic optimization. Furthermore, the work deals with the parametric description of the blades, 
the aerodynamic optimization and noise analysis. For propeller blade were created distribution 
function of the control parameters that can be used in aerodynamic optimization of the blades. 
Geometric parametrization is used for identifying the location and other characteristics of noise 
sources. 
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x  proměnná [-] 
xm  řídící parametr, poloha maximální tloušťky [-] 
ym  řídící parametr, maximální tloušťka profilu [-] 
y‘m  řídící parametr, hodnota první derivace v poloze maximální tloušťky profilu [-] 
y‘‘m  řídící parametr, hodnota druhé derivace v poloze maximální tloušťky profilu [-] 
y‘‘‘m  řídící parametr, hodnota třetí derivace v poloze maximální tloušťky profilu [-] 
xte  řídící parametr, poloha odtokové hrany [-] 
yte  řídící parametr, tloušťka profilu v oblasti odtokové hrany profilu [-] 
y´te  řídící parametr, hodnota první derivace v poloze odtokové hrany [-] 
y´´te  řídící parametr, hodnota druhé derivace v poloze odtokové hrany [-] 
y´´´te   řídící parametr, hodnota třetí derivace v poloze odtokové hrany [-] 
C  bezrozměrná délka tětivy, jednotková délka tětivy [-] 
cprof  bezrozměrná délka tětivy, jednotková délka tětivy [-] 
Ct  bezrozměrná délka tětivy, jednotková délka tětivy [-] 
LE  oblast náběžné hrany 
TE  oblast odtokové hrany  
hub  index označení horní strany profilu [-] 
top  index označení horní strany profilu [-] 
m  index označení pozice mezi LE a TE, hub a mid, označení pozice maximální tloušťky [-]                               
p  počet parametrů [-] 
A  matice soustavy [-] 
b  vektor pravých stran [-] 
x  vektor neznámých [-] 
ϕ, φ  označení zkroucení, označení hodnoty řídícího parametru [°] 
ϕ’, φ’  označení zkroucení, označení hodnoty řídícího parametru, první derivace [-] 
ϕ’’, φ’’  označení zkroucení, označení hodnoty řídícího parametru, druhá derivace [-] 
ϕ’’’, φ’’’ označení zkroucení, označení hodnoty řídícího parametru, třetí derivace [-] 
t  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru [%]  
t’  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru, první derivace [-] 
t’’  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru, druhá derivace [-] 
t’’’  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru, třetí derivace [-] 
b  označení hloubky profilu, označení hodnoty řídícího parametru [m] 
b’  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru, první derivace [-]  
b’’  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru, druhá derivace [-]  
b’’’  označení tloušťky, označení hodnoty řídícího parametru, třetí derivace [-]  
Tc   součinitel tahu [-] 
Nc   součinitel výkonu [-] 
Qc   součinitel krouticího momentu [-] 
sn   otáčky vrtule [ot.s
-1] 
R   poloměr listu vrtule, poloměr náběžné hrany [m] 
Rvrt  poloměr listu vrtule [m] 
T   tah vrtule tahu [N] 





Q   krouticí moment vrtule [N.m] 
 k   počet listů vrtule  [-] 
b   bezrozměrná hloubka profilu listu vrtule [-] 
b   hloubka profilu listu vrtule [m] 
r   bezrozměrný poloměr listu vrtule [-] 
r   bezrozměrná hloubka profilu listu vrtule  [m] 
ooV   osová rychlost [m.s
-1] 
ooV   bezrozměrná osová rychlost [-] 
   úhel nastavení listu [°] 
   úhel přitékání proudu [°] 
   úhel náběhu [°] 
   konstanta 3.14159265359  
   cirkulace [m2.s-1] 
   bezrozměrná cirkulace [-] 
   účinnost [-] 
   rychlostní poměr vrtule [-] 
D   průměr vrtule [m] 
d   malý průměr vrtule [m] 
   úhlová rychlost [rad.s-1] 
 X  odporová síla [N] 
 Y  vztlaková síla [N] 
W1  výsledná rychlost obtékání [m.s-1] 
W0  zdánlivá výsledná rychlost [m.s-1] 
U1  skutečná obvodová rychlost [m.s-1] 
1U   bezrozměrná skutečná obvodová rychlost [-] 
U0  zdánlivá obvodová rychlost [m.s-1] 
V1  skutečná osová rychlost [m.s-1] 
1V   bezrozměrná skutečná osová rychlost [-] 
V0  zdánlivá osová rychlost [m.s-1] 
LA  Hladina akustického tlaku přepočítaný podle váhového filtru A [dB] 
Lp  výsledná hladina akustického tlaku [dB]   
Lpi  hladina akustického tlaku v příslušném kmitočtovém pásmu [dB] 
KAi  korekce závislá na příslušné frekvenci podle filtru A [dB] 
p0  referenční hodnota akustického tlaku [Pa] 
pi  harmonická amplituda tlakové perturbace v příslušném kmitočtovém pásmu [Pa] 
FFT  Rychlá Fourierova transformace (Fast Fourier transform, FFT) 
t  čas v místě pozorovatele [s] 
τ  čas zpoždění [s] 
a  rychlost zvuku [m.s-1] 
pthick  tlaková perturbace, vliv tloušťky [Pa] 
pload  tlaková perturbace, vliv zatížení listu vrtule [Pa]  
FWH  Ffowcs Williams–Hawkings (FWH)  
x

  pozice pozorovatele [m] 
y























, vektor Machových čísel [-]  
relr   yx

 , vzdálenost mezi pozicí pozorovatele a pozicí zdroje hluku [m] 
relr

    yxyx

 / , vzdálenost mezi pozicí pozorovatele a pozicí zdroje hluku [-] 
rM   relrM

 projekce vektoru ve směru Machova čísla ve směru pozorovatele [-]  
   objem zdroje hluku [m3] 
PSO  rojení částic (Particle Swarm Optimization) 
BFO  algoritmus založený na chování bakterie (Bacterial Foraging Optimization) 




























Nalezení vhodného tvaru leteckého profilu, křídla, listu vrtule, ocasních ploch a jiných částí letounu 
patří mezi základní úlohy aerodynamiky. Od počátků letectví byla pro tento účel vymyšlena a 
aplikována spousta metod. Některé z těchto metod účel splňovali více a jiné zase méně. Jedním z 
hlavních směrů výzkumu a aplikace těchto metod je najít matematický popis leteckého profilu pomocí 
několika řídících parametrů a též rozšíření této metody na další části letounu. 
Některé z metod parametrizace aplikovaných v letectví využívají pro definici a řízení tvaru 
geometrických parametrů a bývají označovány jako geometrická parametrizace. U leteckého profilu 
mezi tyto parametry patří poloměr náběžné hrany, poloha a hodnota maximální tloušťky, úhel a 
tloušťka odtokové hrany. Další části letounu mohou být definovány aplikací distribuce parametrického 
tvaru profilu v určitém směru nebo podél křivky. Mezi tyto části letounu patří křídlo, vodorovné a svislé 
ocasní plochy, list vrtule a další. Zavedením distribuce řídících parametrů do optimalizačního procesu 
vzniká možnost definovat a měnit tvar částí letounu jen v určité oblasti a zvýšit tak možnost najít 
výhodnější řešení optimalizované geometrie.   
Parametrizace musí umožňovat změny geometrie pomocí určitého počtu parametrů, tento počet 
parametrů má být rozumný s ohledem na zachování schopnosti parametrického modelu vhodně 
reprezentovat geometrii. Musí umožňovat ponechání některých řídících parametrů konstantních, 
změnu jejich počtu, zahrnutí omezení při modifikaci geometrie nebo mít možnost ovlivňovat některé 
oblasti parametrického modelu více a jiné zase méně. Parametrizační technika musí být snadno a 
univerzálně programově implementovatelná. Mělo by být možné ji doplňovat jinými parametrizačními 
technikami. Umožnit zpětnou reprezentaci profilu ze zadaných souřadnic. S využitím parametrizační 
techniky v aerodynamické optimalizaci při současné aplikaci numerického řešení proudění je důležité 
snadné zpětné získání optimalizované geometrie. Dále by mělo být možné obdržet derivace vyšších 
stupňů s ohledem na možnost kontroly kvality povrchu nebo spojitého napojení na další části 
geometrie. 
Parametrizace geometrie nenachází využití pouze v optimalizačním procesu s uvážením 
aerodynamických kritérií, ale také při aplikaci některých fyzikálních modelů. Znalost geometrie a 
možnost měnit tvar nachází uplatnění při aerodynamickém návrhu vrtulí, ale také u analýzy hluku 
leteckých vrtulí. Aplikace postupu pro výpočet hluku vyžaduje znalost geometrických charakteristik 
listu. Mezi tyto charakteristiky patří informace o rozložení objemu a pozici jednotlivých zdrojů hluku. 
Tyto charakteristiky se mění s rozložením hloubek, tlouštěk, zkroucení a průměru. Parametrizaci je 
možné použít i pro definování tvaru listu vrtule, který je popsán řízenou distribucí leteckého profilu 
podél listu.  
Disertační práce se zabývá využitím geometrické parametrizace pro matematický popis leteckého 
profilu a dalších částí letounu. U parametrického modelu profilu bude možné měnit počet řídících 
parametrů a měnit geometrii pouze v omezené částí profilu. Součástí implementace parametrického 
modelu profilu je vytvoření optimalizačního prostředí založeného na využití evolučního algoritmu a 
programu pro rychlé stanovení aerodynamických charakteristik. Součástí implementace je 
parametrický model listu vrtule, který bude využit při aerodynamické optimalizaci jako součást 







3 Cíle práce  
Hlavním cílem disertační práce je vytvoření parametrického modelu leteckého profilu s využitím 
geometrické parametrizace a možností lokální deformace. Profil je následně použit pro definování 
tvaru části letounu distribučními funkcemi řídících parametrů. Dalšími cíli je využití leteckého profilu 
v optimalizačním postupu se zahrnutím aerodynamických kritérií a matematický popis některých částí 
letounu pomocí aplikace distribuce řídících parametrů. V disertační práci je geometrická parametrizace 
použita i pro řízení rozložení parametrů na listu vrtule.   
 Cíle disertační práce lze shrnout do několika následujících bodů: 
- Vytvoření parametrického modelu leteckého profilu s využitím geometrické parametrizace a 
zahrnutím lokálních deformací.   
 
- Vytvoření optimalizačního prostředí založeného na evolučním algoritmu SOMA, programu pro 
stanovení aerodynamických charakteristik XFOILu a parametrickém modelu, který využívá pro 
popis tvaru profilu geometrické parametrizace. 
 
- Definice geometrie některých částí letounu s využitím distribuce řídících parametrů.   
 
- Programové zpracování aerodynamické optimalizace vrtule s využitím řešení optimálního 
rozložení cirkulace aplikací izoperimetrické úlohy variačního počtu a generování tvaru listu vrtule 
pomocí parametrického modelu. 
 
- Implementace Ffowcs-Williams Hawkings hlukových formulí, které umožní analýzu hluku letecké 
vrtule s využitím parametrického modelu listu. Parametrický model listu vrtule umožňuje zpětnou 
rekonstrukci geometrie přímých listů vrtule nebo slouží pro úpravu tvaru listu. 
 
Disertační práce je rozdělena do tří hlavních částí. V první kapitole je sestaven parametrický model 
profilu založený na využití geometrické parametrizace, který umožňuje modifikace povrchu jen 
v určitých částech tzv. lokální deformace povrchu při zachování spojitosti vyšších derivací. V následující 
kapitole je uvedeno využití parametrického modelu pro parametrizaci některých částí letounu, jako je 
křídlo, list vrtule a využití geometrické parametrizace pro definici 3D tělesa definovaného obecným 
průřezem. Součástí využití geometrické parametrizace je zpětná rekonstrukce parametrů profilů nebo 
jiných částí letounu ze známých geometrických údajů.  
V další části disertační práce je vytvořeno optimalizační prostředí pro testování parametrického 
modelu s využitím evolučního algoritmu. Na několika úlohách je provedena optimalizace tvaru profilu 
pro specifikované podmínky reprezentující použití profilu na malém dopravním letounu. Cílem aplikace 
parametrického modelu profilu je prověření vlastností lokálních deformací.  
V poslední části disertační práce je využita geometrická parametrizace pro popis geometrie listu vrtule 
jako součásti postupu pro aerodynamickou optimalizaci listu vrtule. Parametrický popis listu vrtule je 
součástí programového prostředí pro aerodynamickou optimalizaci a hlukovou analýzu. Programové 








4 Současný stav řešené problematiky 
Moderní letecké konstrukce vyžadují nasazení progresivních technologií pro splnění náročných 
technických a ekonomických kritérií. Jedním z těchto kritérií jsou aerodynamické vlastnosti, především 
nízký odpor při splnění dalších omezení. Pro nalezení vhodného řešení a splnění důležitých kritérií se 
používají optimalizační postupy založené na využití numerického řešení proudění, optimalizačních 
technik a postupů pro parametrizaci geometrie. Optimalizační postup je zobrazen na obrázku 1. a je 











Obrázek 1. Obecné optimalizační schéma. 
Na obrázku 1. je znázorněno obecné optimalizační schéma s využitím všech tří částí spojených do 
optimalizačního postupu, kde mezi jednotlivými částmi dochází k výměně informací a vzájemnému 
ovlivňování. Obecné optimalizační schéma může být platné pro jakoukoliv aplikaci při hledání 
vhodnějšího řešení a nachází uplatnění nejen při aerodynamické optimalizaci. Aplikace s různými 
způsoby parametrizace, výpočtu aerodynamických vlastností a odlišnými optimalizačními technikami 
je možné najít např. v literatuře [2], [3], [4], [5], [6] a [7].  
Na aplikaci obecného optimalizačního schématu je založena disertační práce. Základní myšlenkou 
disertační práce je aplikace optimalizačního postupu, který využívá numerických metod pro stanovení 
aerodynamických vlastností letounu nebo některé z jeho částí, aplikace geometrické parametrizace 
s využitím distribuce řídících parametrů pro popis geometrie a optimalizačních metod pro nalezení 
vhodných řešení z hlediska aerodynamických kritérií.  
Každou ze tří částí obecného optimalizačního schématu: optimalizační technika, parametrizace 
geometrie a numerická analýza proudění, je možné rozdělit do dalších podúrovní podle řešeného 
problému. Rozdělení do dalších úrovní je uvedeno na obrázku 3. v blokovém schématu, které 
reprezentuje současný stav řešené problematiky z hlediska zaměření disertační práce na využití 
geometrické parametrizace, numerické analýzy proudění a optimalizačních technik. Každá část 
obecného optimalizačního schématu je rozdělena do dalších podúrovní. Samostatný celek tvoří postup 
pro aerodynamickou optimalizaci vrtule založený na využití řešení izoperimetrické úlohy variačního 
počtu [8] ve spojení s Žukovského teorií [9]. Další část obecného optimalizačního schématu je 
rozdělena do tří základních úrovní. První úroveň představují často používané optimalizační techniky, 
do kterých patří heurestické postupy, metoda plochy odezvy a další techniky. Následující úroveň 
představuje parametrizaci geometrie, která je rozdělena do dvou dalších podúrovní. Jedna podúroveň 





spojením jednotlivých částí. Optimalizován může být celý letoun nebo jen jedna jeho část. Pro definici 
tvaru každé z části letounu je zapotřebí spojení parametrizovaného řezu a distribuční funkce řídících 
parametrů. Poslední částí je aplikace numerických metod pro stanovení aerodynamických 
charakteristik. Pro numerickou analýzu proudění jsou přístupy rozděleny na jednoúčelové a 
víceúčelové kódy. Jednoúčelové CFD programy slouží především pro určení aerodynamických 
vlastností leteckých profilů v subsonické (program XFOIL ) a transsonické (program MSES) oblasti nebo 
pro analýzu vlastností vztlakové mechanizace (MSES). Pro určení aerodynamických vlastností 
komplexní geometrie celého letounu se požívají víceúčelové CFD kódy. Mezi často používané programy 
patří ANSYS Fluent [2], [7].   
 
Geometrie letounu může být definována složením více částí do jednoho celku. Na obrázku 2. je CAD 
model letoun s barevně odlišenými částmi.  Na každé z barevně odlišených částí je zobrazena oblast 
černou tenkou čárou, která reprezentuje parametrizovaný řez. Každá z částí letounu má vlastní 
parametrizovaný řez definovaný řídícími parametry a distribučními funkcemi, které popisují rozložení 
řídících parametrů. Každá z částí může být definována, analyzována a optimalizována samostatně a 
nebo jako celek. Využití geometrické parametrizace předpokládá definování geometrie celého letounu 
složeného z jednotlivých částí a jejich spojení např. v CAD programu a následný export geometrie do 
výpočetního programu. Nebo jen definování jednotlivých částí a jejich následnou optimalizaci. 
Výsledná geometrie je získána s využitím nástrojů implementovaných v CAD.  
















































































































































Obecné optimalizační schéma je v disertační práci aplikováno na aerodynamickou optimalizaci 
leteckého profilu v subsonické oblasti s využitím geometrické parametrizace. Pro tento účel bylo 
vytvořeno optimalizační prostředí, které řídí komunikaci mezi evolučním optimalizačním algoritmem 
SOMA, programem pro stanovení aerodynamických charakteristik XFOIL a implementovanou 
parametrizační technikou, která využívá geometrické parametrizace. Další aplikací obecného 
optimalizačního schématu je jednorežimová aerodynamická optimalizace listu vrtule s využitím 
numerické implementace řešení izoperimetrické úlohy variačního počtu. Následnou aplikací rovnice 
vazby a geometrické parametrizace je modifikováno rozložení hloubek profilů. Následující část kapitoly 
je věnována popisu parametrizace geometrie s využitím distribučních funkcí a optimalizačním 
metodám.  
4.1 Parametrizace geometrie 
V literatuře [10] je popsán parametrizační postup zabývající se matematickým popisem některých částí 
letounu. Parametrizační postup je nazván Class-Shape-Transformation (CST). Přístup kombinuje dvě 
základní části, první částí jsou tvarové třídy (v literatuře [4] nazváno jako class function), které definují 
skupiny těles. Druhou částí jsou tvarové funkce (v literatuře [4] nazváno jako shape function), které 
umožňují parametrický popis některé ze skupin těles. Jednou ze základních vlastností CST popsaných v 
[11] je možnost měnit distribuované řídící parametry a tak modifikovat tvar geometrie. Lze modifikovat 
tvarovou třídu nebo tvarovou funkci. V [11] jsou uvedeny aplikace dvou rozdílných tvarových tříd na 
různá tělesa a tato tělesa jsou rozdělena do dvou skupin. Prvním typem tvarové třídy jsou tělesa, jejichž 
tvar je definován distribucí leteckého profilu. Mezi tato tělesa patří křídlo letounu, list vrtule, lopatka 
turbíny, vodorovné a svislé ocasní plochy, pylony a různá rotační tělesa např. kryt proudového motoru. 
Druhým typem tvarové třídy jsou tělesa, kde distribuovaným tvarem je obecně definovaný 
parametrizovaný průřez. Mezi tato tělesa patří podle literatury trup letounu, různá axisymetrická 
tělesa a gondoly. Do obou skupin těles je možné zařadit gondoly proudového motoru. Toto těleso může 
být definováno rotováním tvaru vycházejícího z leteckého profilu kolem podélné osy nebo distribucí 
řídících parametrů. Parametrizovaným tvarem je kruhový řez a řídící křivkou definující poloměr 
v každém řezu křivka leteckého profilu. Konkrétní příklad tvarové třídy a tvarové funkce je uveden 
v kapitole 4.2, která se zabývá 2D parametrizačními technikami. V literatuře [12] a [10] jsou uvedeny 
důležité vlastnosti parametrizačních technik, které musí v současné době parametrizační technika 
splňovat. Některé z těchto vlastností byly uvedeny i v úvodu disertační práce: 
- parametrický model profilu musí umožňovat deformace jen v určité části povrchu, 
- tvar profilu musí být možné popsat jednoduše rovnicí, 
- parametrický model musí být jednoduše implementovatelný do optimalizačního postupu, 
- spojitost funkce popisující profil minimálně C2,   
- možnost aproximace tvaru profilu zadaného soustavou bodů, 
- možnost získání 1. derivací z důvodu zjištění polohy extrému, inflexního bodu nebo spojitého 
napojení další rovnice,  
- definování tvaru profilu pomocí rozumného počtu řídících parametrů.  
Jedním z příkladů využití distribuce řídících parametrů pro popis geometrie je aplikace CST (Class 
Shape Transformation) při analýze a optimalizaci listu vrtule se zahrnutím aerodynamických, 
hlukových a geometrických kritérií. Pro popis tvaru geometrie byly použity distribuční funkce, které 
reprezentují rozložení hloubek profilů a zkroucení. Jako optimalizační technika byl použit genetický 






4.2 Parametrizace leteckého profilu 
V literatuře [2], [11], [4], [10], [13], [14], [15], [16] je uveden přehled základních parametrizačních 
technik leteckých profilů. Podle [10] a [12] mezi důležité vlastnosti parametrizační metody patří 
zachování spojitosti alespoň druhé derivace a schopnost reprezentovat oblast náběžné hrany. Letecké 
profily jsou charakteristické vysokými hodnotami prvních a vyšších derivací v oblasti náběžné hrany.   
Diskrétní přístup - tvar povrchu profilu je definován soustavou bodů, kde každý bod představuje řídící 
parametr. Změna tvaru se dosáhne přemístěním některého ze soustavy bodů. Hlavním problémem 
aplikace diskrétního přístupu je [12] zachování vhodného tvaru během optimalizačního procesu a 
definování geometrie v oblasti náběžné hrany [12]. V oblasti náběžné hrany je nutný vysoký počet bodů 
pro zachování tvaru. Vhodnější je použití postupu, který ke generování tvaru využívá rovnici.   Uplatnění 
lze nalézt při definování geometrie aplikací geometrických transformací celé soustavy bodů rotací, 
změnou měřítka a posunem.     
Analytický přístup - základem analytického přístupu je přičítání perturbací tvarové funkce 




























  , 10  x  
 
rov.(1.) 
Parametry t1 a t2 mohou být měněny podle aplikace. Koeficienty αi jsou návrhové proměnné. 
K výchozímu povrchu profilu mohou být perturbace tvarové funkce přičteny následujícím vztahem. 
 









Popis profilu aplikací Bézierových křivek [7], [17] definuje tvar pomocí polynomů  
   iniinjn ttcB






















, , pro 1,0t a dané kontrolní body křivky, 
 iii yxP , . 
 
rov.(5.) 
Geometrická parametrizace - vychází z předpokladu definice profilu pomocí geometrických 
parametrů. Nejznámějším představitelem je PARSEC [12]. Profil je popsán pomocí 11 parametrů, jako 
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Polynomický přístup - tvar geometrie je řízen změnou jednotlivých koeficientů an [12], [11]. Počet 
parametrů je dán stupněm polynomu p. Změnou hodnot jednotlivých koeficientů an dochází ke 












Parametrizace CST (Class Shape Function)  
Byla popsána a definována v [10]. Metoda je aplikovatelná pro definování geometrie leteckých profilů, 
křídla a dalších části letounu. Využívá tvarových tříd a tvarových funkcí. V rov.(8.)  12
N
NC reprezentuje 
tvarovou třídu a  S reprezentuje tvarovou funkci.  
Symbolicky je metoda popsána:    
       T
N
N SC  
1
2 , 
kde cz / , cx /  a cTET /  . T je tloušťka odtokové 
hrany.  
rov.(8.) 
Pro profily NACA je CST, tvarová třída předepsána s parametry N1 = 0.5 a N2 = 1.0 do podoby:  
          11 21 CC NN . rov.(9.) 
Tvarová třída je definována:  
 






















  1, . 
rov.(11.) 
kde p je stupeň Bernsteinova polynomu, iP koeficienty Bernsteinova polynomu, kterými je možné 
modifikovat tvar profilu. 
4.3 Optimalizační metody používané v aerodynamické optimalizaci 
V literatuře [12], [7], [2] jsou uvedeny podrobné přehledy optimalizačních technik používaných 
v aerodynamické optimalizaci.   
4.3.1 Metoda plochy odezvy 
Metoda plochy odezvy [2], [12],  byla z počátku využívána především v oblasti procesního inženýrství 
pro řízení kvality procesů. Jedná se o soubor matematických technik a postupů uplatnitelných ve 
výzkumu, vývoji, inovaci a optimalizaci nových i stávajících produktů. Optimalizační postup je složen z 
několika částí, které se vyskytují i u jiných optimalizačních technik. První částí je formulace 
optimalizačního problému, kde se určí návrhové proměnné, omezení a sestaví se účelová funkce. 
Specifickou částí Metody plochy odezvy je plánování experimentu, kde se vyberou určité body jako 
kombinace hodnot jednotlivých návrhových proměnných pro výpočty účelové funkce. Dalším krokem 
je určení hodnot účelové funkce a vytvoření plochy odezvy aproximací závislosti účelové funkce na 
návrhových proměnných. Posledním krokem je určení optima na ploše odezvy pomocí gradientních 





4.3.2 Heuristické optimalizační metody  
Globální optimalizační metody jsou tradičně založeny na stochastické optimalizaci. V současné době 
jsou nejčastěji používanými optimalizačními metodami genetické algoritmy. Aplikaci genetických 
algoritmů je možné najít u případů optimalizace dvourozměrného proudění leteckých profilů a 
vysokotlakých systémů až po případy trojrozměrného proudění optimalizace komplexní geometrie [2], 
[7] a [12]. Dalšími často používanými algoritmy jsou SOMA [1], PSO a BFO [12].  
4.3.3 Parciální heuristické úpravy již ověřeného návrhu 
V praxi pravděpodobně nejčastěji používaný postup při aerodynamické optimalizaci [2]. Jeho aplikaci 
je možné uplatnit jak při využití měření v aerodynamických tunelech nebo letových měřeních, tak i při 
využití numerického modelování proudění. Při aplikaci postupu se vychází z počátečního řešení, o 
kterém se postupně získávají nové informace a na jejich základě vznikají nové vhodnější varianty. Nové 
varianty se ze starší získají postupnými úpravami. Hlavním rozhodujícím faktorem při postupném vývoji 
a směřování změn u dalších variant řešení je úsudek aerodynamika. Tato metoda nevyžaduje přípravu 
speciálního prostředí pro komunikaci mezi jednotlivými částmi optimalizačního postupu. Vyžaduje 
pouze jednoduchou organizaci postupu práce.  
4.4 Metody pro výpočet hluku vrtule 
V současné době je možné rozdělit metody pro výpočet hluku na dvě hlavní oblasti aplikace. Výpočet 
tónového a širokopásmového hluku. Pro stanovení hladiny tónového hluku se používá Ffowcs-
Williams/Hawkings [18] rovnice. V [19] byla rovnice upravena do diskrétní lineární formulace vhodné 
právě pro stanovení akustické hladiny vrtule. Rovnice je použitelná za předpokladu dostatečně tenkých 
listů a subsonického proudění [20]. Za těchto předpokladů je možné zanedbat vliv kvadrupólového 
členu a uvažovat pouze vliv zatížení listu a tloušťky listu vrtule. Schématický zápis upravené Ffowcs-
Williams/Hawkings rovnice:   
      txptxptxp lt ,,,   rov.(12.) 
V rov.(12.) vyjadřuje  txp ,  celkový součet perturbací v místě pozorovatele  zyxx ,,  od zatížení 
listu vrtule  txpl ,  a vlivu tloušťky  txpt , . Aplikace přístupu spočívá v rozdělení listu vrtule na N 
segmentů a stanovení jednotlivých příspěvků od rov.(13.) a rov.(14.).  
Schématický zápis rovnice pro výpočet tlakových perturbací způsobených zatížením listu vrtule. 







, ,,  
rov.(13.) 
Schématický zápis rovnice pro výpočet tlakových perturbací způsobených zatížením listu vrtule. 







, ,,  
rov.(14.) 
Postupy pro výpočet širokopásmového hluku jsou popsány např. v [21]. V disertační práci není do 







5 Parametrizace distribuovaného tvaru geometrie – parametrizace 
leteckého profilu  
Kapitola je rozdělena na dvě hlavní části. První část je věnována popisu matematické definice 
geometrické parametrizace leteckého profilu. Jsou postupně popsány parametrické modely s různým 
počtem řídících parametrů, které se liší stupněm použitého polynomu. Minimální stupeň polynomu je 
4. stupeň a maximální použitý polynom je 8. stupně pro popis horního nebo dolního povrchu. U 
každého ze stupňů parametrizace jsou definovány řídící parametry a jejich začlenění do 
parametrického modelu. Další část kapitoly je věnována parametrizaci profilu, která umožňuje 
deformaci pouze v určité části povrchu leteckého profilu.     
5.1 Definice polynomu pro popis leteckého profilu s využitím geometrické 
parametrizace 
Využití a modifikace geometrické parametrizace pro popis leteckého profilu vychází z metody pro 
parametrizaci profilů PARSEC [22]. Parametrický model je definován řídícími parametry, které vyjadřují 
hodnoty geometrických parametrů polynomu rov.(6.) nebo jeho derivací. Na rozdíl od metody PARSEC 
jsou horní a spodní povrch na sobě nezávislé, což znamená, že změna hodnoty řídícího parametru na 
horní straně neovlivní tvar profilu na spodní straně a obráceně.  Ve shodě s metodou PARSEC patří 
mezi základní řídící parametry poloměr náběžné hrany rle, poloha maximální tloušťky xm, maximální 
tloušťka ym v bodě xm, první derivace y´m v bodě xm, která je nulová a druhá derivace y´´m v bodě xm. 
Poloměr náběžné hrany je pro horní a spodní povrchu vyjádřen dvěma parametry. Definice odtokové 
hrany se od metody PARSEC liší v zachování nezávislosti horního a dolního povrchu. Poloha odtokové 
hrany je označena xte = 1 a má hodnotu yte, první derivace v tomto bodě je y´te. Vztah rov.(15.) pro popis 
horního nebo spodního povrchu má dvě základní části. První část představuje člen s exponentem ½ 
nad proměnnou x koeficientem a00, který ovlivňuje poloměr náběžné hrany profilu. Jeho tvar vychází z 
rovnice pro výpočet křivosti křivky rov.(18.), literatura [23] nebo [11]. Limita pro 0x ve vzorci 
rov.(18.) umožňuje nalézt konečný poloměr náběžné hrany. Úpravou vzorce rov.(18.) je možné 
prokázat [11], že je nutné zavést do vztahu pro popis tvaru profilu v oblasti náběžné hrany u proměnné 
x, která je definována na intervalu 1,0x  (interval LE - TE) exponent ½.    
Druhá část polynomu vyjadřuje funkci rov.(16.) popř. rov.(17.), která určuje stupeň polynomu, 
ovlivňuje počet řídících parametrů a schopnost reprezentovat různé tvary profilů. Další možností zápisu 
polynomu je přenásobení rov.(15.) číslem Ct. Toto číslo představuje konstantu, pomocí které může být 
změněna tloušťka profilu z výchozí tloušťky na požadovanou.  
V disertační práci je profil definován na intervalu s proměnnou 1,0x . Jiné označení je pro interval 
je cprof, které označuje jednotkovou délku tětivy profilu.  
Pro parametrické modely použité v disertační práci byla přijata následující kritéria: 
a) horní i spodní povrch profilu jsou na sobě nezávislé, každý polynom má na horní i dolní straně 
nezávislé řídící parametry, pro horní povrch je použito označení top a pro dolní povrch je 
použito označení bot, 
b) ytop > ybot na intervalu )1,0(x , v x = 0 nebo x = 1 může být ytop_te = ybot_te, 
c) s ohledem na bod a) je oblast náběžné hrany pro horní i dolní povrch nezávislá, na rozdíl od 
metody PARSEC, kde jsou řídící parametry pro náběžnou hranu společné, pro horní i dolní 





d) s ohledem na bod a) je oblast odtokové hrany pro horní i dolní povrch nezávislá, na rozdíl od 
metody PARSEC, kde jsou řídící parametry pro odtokovou hranu společné, s ohledem na bod 
b), 
e) tloušťka profilu se určí jako rozdíl horního a dolního povrchu (dolní povrch má záporné 
znaménko). Skutečná tloušťka profilu se určí z nulové 1. derivace z rozdílu ym_top v bodě xm_top 
a ym_bot v bodě xm_bot, 
f) oproti polynomu rov.(6.) metody PARSEC je použit polynom ve tvaru rov.(15.), 
g) zvýšení počtu řídících parametrů se dosáhne zvýšením stupně polynomu,  
h) za řídící parametr není na horním i dolním povrchu považována hodnota první derivace 
umístěná v bodě xm, je vždy rovna nule.  
Vztah použitý pro popis horní nebo dolní strany profilu je 
    xfxaxf p 00 . rov.(15.) 
 
Druhá část vzorce použitá pro popis horní nebo dolní strany profilu   

















, kde n =4…p. 
rov.(17.) 
 
Vztah pro výpočet křivosti křivky   
 














Vztah mezi koeficientem polynomu a0 a poloměrem náběžné hrany podle [10] 
 
02 arle  . 
rov.(19.) 
 
Další možností zápisu polynomu je přenásobení rov.(15.) číslem Ct. Toto číslo představuje konstantu, 
pomocí které může být změněna tloušťka profilu z výchozí tloušťky na požadovanou. Distribuce 
tloušťky profilu představuje jednu z možností změny tvaru.  
Polynom pro popis horní nebo dolní strany profilu přenásobený konstantou Ct pro změnu tloušťky 
profilu.   
 












5.2 Letecký profil popsaný minimálním počtem parametrů – základní parametrický 
model 
Cílem parametrického popisu leteckého profilu s využitím geometrické parametrizace s co nejnižším 
počtem řídících parametrů je určit takové množství řídících parametrů, kdy bude zajištěna možnost 
ovlivňovat poloměr náběžné hrany, polohu maximální tloušťky profilu, tloušťku a úhel odtokové hrany 
při zachování nezávislých řídících parametrů na horním i dolním povrchu. Při aplikaci a definici 
parametrického modelu s použitím řídících parametrů se vychází z rov.(15.). Poloměr náběžné hrany 
je vyjádřený koeficientem a0 prostřednictvím vztahu rov.(19.). V bodě polohy maximální tloušťky xm je 
definována první derivace y´m ze vztahu rov.(15.), která je rovna nule. Nutnou podmínkou pro 
definování maxima funkce v předepsané poloze je nulová hodnota první derivace. Ve stejném bodě je 
definována i maximální tloušťka profilu ym. V oblasti odtokové hrany jsou definovány dva parametry. 
První parametr vyjadřuje část tloušťky odtokové hrany yte a druhý sklon křivky v místě odtokové hrany 
y´te.  
Vztah pro popis horní strany profilu 5 řídícími parametry, pro dolní povrch formálně shodné s horním 










__0 , kde n = 4. 
rov.(21.) 
 
Definice umístění řídících parametrů vychází z obrázku 4. Minimální nutný počet řídících parametrů 
pro popis leteckého profilu je 10 při uvážení jejich nezávislosti. Za řídící parametr není považována 
hodnota první derivace y´m v bodě xm. Zavedením stejného poloměru klesne počet parametrů na 9. U 
symetrického profilu klesne počet parametrů na 5.  
Tabulka 1. Označení 5 řídících parametrů pro horní a 5 řídících parametrů pro spodní stranu profilu, v tabulce není uvedena 
první derivace v bodě xm. 
Parametr - horní strana profilu Označení Parametr -  spodní strana profilu Označení 
Poloměr náběžné hrany a0_top Poloměr náběžné hrany a0_bot 
Poloha maximální tloušťky xm_top Poloha maximální tloušťky xm_bot 
Hodnota maximální tloušťky v xm_top ym_top Hodnota maximální tloušťky v xm_bot ym_bot 
Hodnota tloušťky xtop = 1 yte_top Hodnota tloušťky xte_bot = 1 yte_bot 
Hodnota první derivace v xtop = 1 y´te_top Hodnota první derivace v xte_not = 1 y´te_bot 
 
 
Matice soustavy pro parametrický model definovaný 5 parametry pro horní stranu profilu a 5 





















































  Tpcoef aaaaa 43214_ ,,, . rov.(24.) 
 
5.3 Rozšíření základního parametrického modelu přidáním dalších řídících parametrů 
Základním parametrickým modelem leteckého profilu používaným pro optimalizaci tvaru leteckých 
profilů je profil definovaný polynomem 5. stupně, v literatuře je uváděn pod názvem PARSEC. Do bodu 
xm je přidán parametr druhé derivace y´´m, což zvyšuje stupeň polynomu a rozšiřuje možnosti 
modifikace geometrie. Tímto stoupne celkový počet parametrů na 12. Dalším přidaným řídícím 
parametrem do bodu xm je třetí derivace y´´´m. Celkový počet parametrů stoupne na 14.  Další 
parametry jsou přidány do oblasti odtokové hrany. Tímto parametrem je druhá derivace y´´te, stupeň 
polynomu vzroste na 7. a celkový počet parametrů vzroste na 16. Posledním stupněm parametrizace 
je aplikace polynomu 8. stupně. Do parametrického modelu profilu je přidán řídící parametr y´´´te  na 
odtokovou hranu. Celkový počet parametrů pro horní a dolní stranu vzroste na 18. V tabulce 2 je 
uvedeno označení dalších řídících parametrů pro horní i spodní stranu parametrického modelu profilu. 
V tabulce 3 jsou uvedeny podmínky, které vyjadřují začlenění dalších řídícího parametru do 
parametrického modelu profilu s měnícím se stupněm polynomu.   
Tabulka 2. Označení přidaných řídících parametrů pro parametrický model profilu s polynomy 5., 6., 7. a 8. stupně. 
Tabulka 3. Přidané řídící parametry pro parametrický model profilu s polynomy 5., 6., 7. a 8. stupně a jejich umístění v bodě 







Parametr - horní strana profilu Označení Parametr -  spodní strana profilu Označení 
Hodnota druhé derivace v xm_top y´´m_top Hodnota druhé derivace v xm_bot y´´m_bot 
Hodnota třetí derivace v xm_top y´´´m_top Hodnota třetí derivace v xm_bot y´´´m_bot 
Hodnota druhé derivace v xte_top = 1 y´´te_top Hodnota druhé derivace v xte_bot = 1 y´´te_bot 
Hodnota třetí derivace v xte_top = 1 y´´´te_top Hodnota třetí derivace v xte_bot = 1 y´´´te_bot 
Stupeň Přidání řídícího 
parametru do xm 
Přidání řídícího 
parametru do xm 
Přidání řídícího 
parametru do xte 
Přidání řídícího 
parametru do xte 
5. stupeň y´´m - - - 
6. stupeň y´´m y´´´m - - 
7. stupeň y´´m y´´´m y´´te - 








































5.4 Modifikace tvaru povrchu profilu v určité oblasti s využitím geometrické 
parametrizace 
Některé z metod uvedených v kapitole 4.2 umožňují zavedení modifikací povrchu profilu jen v omezené 
oblasti tzv. lokální deformace. Jedná se například o aplikaci metody Hicks – Henne v [6] nebo NURBS 
v kombinaci s CST [12]. V disertační práci je popsáno využití geometrické parametrizace pro definování 
lokální modifikace povrchu profilu dvěma způsoby, ale vždy v kombinaci s parametrickým modelem 
popsaným v kapitole 5. První způsob popisuje možnost deformace povrchu profilu v libovolné oblasti 
na horní nebo dolní straně. Druhý způsob umožňuje nezávislé deformace povrchu vždy v omezeném 
intervalu LE – xm a xm – TE na horní nebo dolní straně. 
5.4.1 Lokální deformace profilu aplikací geometrické parametrizace 
Pro matematický popis lokální deformace je použit polynom, který má v místech přechodu na původní 
geometrii profilu spojitou první a druhou derivaci. Lokální deformace může být zavedena na horní i 
dolní povrch profilu bez ohledu na pozici budu xm. Lokální deformace je definována pouze třemi 
parametry: polohou, šířkou ovlivněné oblasti a hodnotou Δ. Hodnoty derivací y´´def_loc_mid a y´def_loc_mid 
jsou převzaty z původní geometrie profilu derivace. Stupeň polynomu je možné dále zvýšit a doplnit 
geometrickou parametrizaci o další řídící parametry. Zavedením lokální deformace profilu může být 











Obrázek 5. Parametrický model profilu s polynomem 5. stupně a zavedením lokální deformace. 
Příklad zavedení lokální deformace na horní straně aproximace profilu NACA 6410. Delta bylo 
stanoveno na 0.02 a délka intervalu na 0.25 cprof. Hodnoty prvních a druhých derivací převzaty 











5.4.2 Parametrický model profilu s možností lokální deformace povrchu na intervalu LE - xm 
nebo xm – TE 
V bodě polohy maximální tloušťky na horní nebo spodní straně je využit parametr druhé a třetí 
derivace. V tomto bodě napojením polynomu spojitě s druhou derivací může být měněna geometrie 
nezávisle v intervalu LE – xm nebo xm – TE. Profil je popsán na každé straně dvěma polynomy podle 
obrázku 7. V bodě polohy maximální tloušťky jsou polynomy na sebe spojitě napojeny se svou druhou 
derivací. Do stejného bodu je zavedena třetí derivace, což umožňuje v bodě polohy maximální tloušťky 
nezávisle měnit geometrii. Změna první derivace a tloušťky v oblasti odtokové hrany neovlivní 
geometrii profilu mezi náběžnou hranou a bodem polohy maximální tloušťky. Současně změna 
poloměru náběžné hrany neovlivní geometrii za bodem polohy maximální tloušťky. Pro tento způsob 
parametrizace je použitelný polynom minimálně 6. a vyššího stupně a to s ohledem na zavedení 
parametru y´´´m do bodu xm na horní nebo dolní povrch.  S využitím polynomů např. 7. nebo 8. stupně 
může být zvýšen počet řídících parametrů na intervalech LE – xm a TE – xm. V tabulce 4. je uveden 
přehled řídících parametrů pro profil s polynomem 6. stupně.   
 
Tabulka 4. Řídící parametry profilu s uvážením lokálních deformací 
Parametr - horní strana profilu Označení Parametr -  spodní strana profilu Označení 
Společné parametry  Společné parametry  
Poloha maximální tloušťky xm_top Poloha maximální tloušťky xm_bot 
Hodnota maximální tloušťky v xm_top ym_top Hodnota maximální tloušťky v xm_bot ym_bot 
Hodnota druhé derivace v xm_top y´´m_top Hodnota druhé derivace v xm_bot y´´m_bot 
Interval náběžná hrana - xm_top  Interval náběžná hrana - xm_bot  
Poloměr náběžné hrany a0_top Poloměr náběžné hrany a0_bot 
Hodnota třetí derivace v xm_top y´´´m_top_le Hodnota třetí derivace v xm_top y´´´m_bot_le 
Interval xm_top – odtoková hrana  Interval xm_bot – odtoková hrna  
Hodnota třetí derivace v xm_top y´´´m_top_te Hodnota třetí derivace v xm_bot y´´´m_bot_te 
Hodnota tloušťky xtop = 1 yte_top Hodnota tloušťky xte_bot = 1 yte_bot 



















6 Aplikace geometrické parametrizace na některé části letounu 
V této kapitole je na několik částí letounu aplikována parametrizace geometrie s využitím distribuce 
řídících parametrů. Těmito tělesy jsou křídlo, list vrtule a gondola proudového motoru. Každému z těles 
je věnována samostatná podkapitola. První dvě tělesa jsou definována distribucí parametrického 
modelu profilu. Gondola proudového motoru může být definována distribucí obecného řezu nebo 
např. orotováním profilu kolem osy.  Na obrázku 7. jsou znázorněna dvě tělesa. První těleso je 










Obrázek 8. Distribuce parametrizovaných tvarů leteckého profilu a obecného řezu. 
6.1 Parametrizace geometrie definovaná distribucí parametrického modelu profilu 
s využitím geometrické parametrizace  
Tímto způsobem je možné přímo definovat několik částí letounu, mezi tyto části letounu patří křídlo, 
vodorovné a svislé ocasní plochy, pylon gondoly proudového a další části letounu.  Součástí podkapitoly 
je definice NURBS křivky pro řízení distribuce parametrů. Pro definici křídla je využito transformace 
parametrického modelu profilu změnou řídících parametrů po délce. Polohy bodů xm a hodnoty 
parametrů yte na horní i spodní straně profilu jsou zachovány s ohledem na zachování možnosti měnit 
tloušťku profilu přenásobením konstantou. Je předpokládáno konstantní, lineární a nelineární 
rozložení řídících parametrů po délce 3D tělesa. Křídlo je možné popsat definovanou distribucí 
jednotlivých řezů. V každém řezu je definován tvar parametrického modelu profilu změnou řídících 
parametrů. Křídlo letounu může být definováno rozložením následujících geometrických 
charakteristik:  
- rozložení zkroucení   
- rozložení tlouštěk 
- rozložení hloubek 
- posun řezu v různých směrech 
- distribuovaný tvar, parametrický nebo neparametrický řez  
Deformace výchozího tvaru profilu   







6.1.1 Blokové schéma pro vytvoření 3D tělesa aplikací distribuce řídících parametrů 



















Obrázek 9. Blokové schéma pro vytvoření 3D tělesa aplikací distribuce řídících parametrů s využitím geometrické 
parametrizace. 
Na obrázku 9. je uvedeno blokové schéma, které reprezentuje vytvoření 3D tělesa aplikací distribuce 
řídících parametrů. Uvedený postup může být použit pro definování geometrie křídla, listu vrtule, 
trupu letounu, pylonu, gondoly proudového motoru nebo jiné části letounu. Blokové schéma je 
rozděleno do několika částí. První částí je postup pro získání hodnot výchozích řídících parametrů pro 
parametrický model profilu nebo distribuční funkce aproximací metodou nejmenších čtverců. Pro list 
vrtule mohou být distribuční funkce řídících parametrů reprezentovány rozložením hloubek, tloušťek 
a zkroucením, které jsou uvedeny např. u experimentálního měření vrtule [24] nebo pro 
lichoběžníkové křídlo lineárním rozložením hloubek profilů. Řídící parametry mohou být zadány i jiným 
způsobem, např. se může jednat o vygenerované řešení optimalizačního postupu.  
Další částí je parametrizovaný řez profilu založený na využití geometrické parametrizace nebo obecný 
řez s možností modifikace tvaru řídícími parametry. Parametrický model leteckého profilu byl popsán 
v kapitole 5 a obecný parametrický řez v kapitole 6.3. Následující částí jsou distribuční funkce řídících 
parametrů. V kapitole 6.1.2 je popsána distribuční funkce s využitím aproximační NURBS křivky a 
v kapitole 6.2 distribuční funkce pro parametrizaci listu vrtule. Opakovanou aplikací distribuční funkce 





vznikne výsledná geometrie. Popsaný postup je použit pro vytvoření 3D těles v kapitole 6.1.3, 6.1.4, 
6.1.5 a 6.3.  
6.1.2 NURBS křivka pro distribuci řídících parametrů 
Následující text i programová implementace NURBS vychází z literatury [25], kde jsou definovány dva 
základní přístupy modelování NURBS křivky zadaných posloupností bodů. První přístup je označen jako 
aproximační, kdy výsledná křivka zadanými body neprochází. Zadané body tvoří řídící polygon. Druhý 
přístup je označen jako interpolační, kdy křivka zadanými doby prochází. Zadané body tvoří deformační 
polygon. Dále jsou popsány tři možné způsoby modelování NURBS křivky, v prvním případě je křivka 
otevřená, kdy neprochází žádným řídícím bodem. V druhém případě je NURBS křivka ukotvená a 
prochází prvním a posledním řídícím bodem. V posledním případě se jedná o uzavřenou křivku, která 
neprochází žádným řídícím bodem a tvoří uzavřenou křivku. V disertační práci je použita pouze 
aproximační NURBS, která prochází první a posledním řídícím bodem. NURBS křivka byla 
implementována do programovacích jazyků Python a Matlab jako samostatný program, který 
umožňuje univerzální použití pro distribuci řídících parametrů.  
Parametrické vyjádření aproximační ukotvené NURBS křivky  uC  podle [17] je vektorová funkce 
kde   ,,...,0,, niupRi  jsou racionální bázové funkce p-tého stupně, ,,...,0, niPi  jsou zadané 
řídící body definičního polygonu a u je reálný parametr z intervalu ],[ ba . Ve shodě s [17] je vždy 
uvažováno 0a  a 1b . 
Racionální bázové funkce jsou definovány vztahem  
kde   ,,...,0,, niupNi  jsou B-spline bázové funkce definované na uzlovém vektoru U 
 buuuuuauuuU mpmpmppp   ......,..., 12110 . 
a ,,...,0, niwi  jsou váhy asociované s řídícími body .,...,0, niPi   
B-spline bázové funkce jsou definovány rekurentním vztahem.  
,,...,0, niwi  jsou váhy asociované s řídícími body .,...,0, niPi   
 

























































































V disertační práci je NURBS křivka použita pro distribuci řídících parametrů testovací geometrie 
v podkapitole 6.1.5 a pro distribuci rozložení hloubek profilů malé dvoulisté vrtuli popsané v kapitole 
10.3.  
6.1.3 Vytvoření 3D tělesa konstantní distribucí řídících parametrů z profilu MS317 
Na geometrii je aplikováno konstantní rozložení řídících parametrů. Geometrie tělesa je definována 
kořenovým, koncovým a dalšími řezy, které jsou definovány distribucí řídicích parametrů. Výchozí 
geometrie parametrizovaného řezu byla získána z aproximace profilu MS317 polynomem 5. stupně. 
3D těleso má jednotkové rozpětí, hloubku kořenového a koncového profilu. Na obrázku 10. je 
vykreslen konstantní průběh řídích parametrů pro horní povrch 3D tělesa a na obrázku 11. samotné 
3D těleso vzniklé distribucí řídících parametrů. 
 
 























































6.1.4 Vytvoření 3D tělesa lineární distribucí řídících parametrů z profilu MS317  
Na geometrii je aplikováno lineární rozložení řídících parametrů. Geometrie tělesa je vytvořena 
kořenovým, koncovým a dalšími řezy, které jsou definovány distribucí řídicích parametrů. Výchozí 
geometrie parametrizovaného řezu byla získána z aproximace profilu MS317 polynomem 5. stupně. 
3D těleso má jednotkové rozpětí, hloubku kořenového a koncového profilu. Na obrázku 12. je 
vykreslen lineární průběh řídích parametrů pro horní povrch 3D tělesa a na obrázku 13. samotné 3D 
těleso vzniklé distribucí řídících parametrů. 
 
























































6.1.5 Vytvoření 3D tělesa distribucí řídících parametrů z profilu MS317 a transformace 
rozložení řídícího parametru ym_top s využitím NURBS.   
Na geometrii je aplikováno konstantní rozložení řídících parametrů s výjimkou řídícího parametru ym_top 
na horním povrchu tělesa, kde je provedena lokální transformace řídícího parametru s využitím 
distribuční funkce generované aproximační NURBS křivkou. Geometrie tělesa je vytvořena kořenovým, 
koncovým a dalšími řezy, které jsou definovány distribucí řídicích parametrů. Výchozí geometrie 2D 
parametrizovaného řezu byla získána z aproximace profilu MS317 polynomem 5. stupně. 3D těleso má 
jednotkové rozpětí, hloubku kořenového a koncového profile. Na obrázku 14. je vykreslen průběh 
řídích parametrů pro horní povrch 3D tělesa, na obrázku 16. samotné 3D těleso vzniklé distribucí 
řídících parametrů a na obrázku 15. průběh distribuční funkce řídícího parametru ym_top pro horní 
povrch tělesa.   
 
Obrázek 14. Rozložení řídících parametrů na horní straně 3D tělesa. 
 









































































Rozložení řídícího parametru ym_top na horní 









6.2 Parametrizace listu vrtule  
Využití parametrizace listu vrtule spočívá v aplikaci s postupem pro aerodynamickou optimalizaci 
rozložení cirkulace a využití geometrie pro hlukovou analýzu.  List vrtule je popsán průběhem čtyř 
základních geometrických údajů: rozložením hloubek, tlouštěk a zkroucením profilů v každém řezu. 
Rozložení může být definováno ve skutečných rozměrech nebo v bezrozměrném tvaru.  
6.2.1 Parametrický model listu vrtule 
Základem je využití polynomu, který je definován pro popis geometrie v bezrozměrovém nebo  
rozměrovém tvaru. V disertační práci je polynomy parametrizován přímý list vrtule. Pro popis 
zkroucení, rozložení tlouštěk a hloubek listu se vychází z polynomu rov.(16.). Na každém konci je 
polynom určen dvěma podmínkami. V případě parametrizace rozložení hloubek polynomem 6. stupně 
je v bodu rhub určen souřadnicí bhub a první derivací b´hub. První podmínka v bodě rhub vyjadřuje hloubku 
profilu a druhá podmínka hodnotu první derivace distribuční křivky. V bodě rm mezi rhub a rtip jsou 
definovány tři podmínky. První podmínka vyjadřuje hodnotu hloubky profilu, druhá podmínka 
vyjadřuje v bodě rm hodnotu první derivace a třetí podmínka v bodě rm vyjadřuje hodnotu druhé 
derivace. První derivace může být rovna nule nebo nabývat obecné hodnoty první derivace distribuční 
křivky. Hodnota druhé derivace v bodě rm rozšiřuje možnosti modifikace rozložení hloubek profilů. 
Druhá derivace může být přemístěna do kteréhokoliv jiného bodu. V bodě rtip je definována hloubka 
profilu a hodnota první derivace.  
Vyjádření rozložení bezrozměrových hloubek profilů polynomem 6. stupně  












Vyjádření rozložení rozměrových hloubek profilů polynomem 6. stupně  










_1_0  . rov.(29.) 
Vyjádření rozložení rozměrových hloubek profilů polynomem 5. stupně se zakulaceným zakončením 
listu vrtule 








_1_0 bbbbbb ararararararrb   
rov.(30.) 
Vyjádření rozložení rozměrových hloubek profilů polynomem 5. stupně se zakulaceným zakončením 
listu vrtule 








_1_0  . 
rov.(31.) 












Obecné rozložení rozměrových hloubek profilů polynomem p-tého se zakulaceným zakončením listu 

















































































     
Vektor pravých stran 
  Ttiptipmmmhubhubchoord bbbbbbbb  ,,,,, . rov.(35.) 
Vektor neznámých 
  Tbbbbbbbchoord aaaaaaaa ,,,,,,, _6_5_4_3_2_1_0 . rov.(36.) 
 
Vyjádření polynomu 6. st. pro distribuci zkroucení profilů po délce listu vrtule, zkrácený zápis formálně  
stejný jako rov.(32.) 










_1_0 ararararararar  . rov.(37.) 
Vyjádření polynomu 6. st. pro distribuci tlouštěk profilů po délce listu vrtule, zkrácený zápis formálně 
stejný jako rov.(32.) 










_1_0  . rov.(38.) 
6.2.2 Parametrizace rozložení hloubek profilů 
 
Nejzákladnějším popisem rozložení hloubek listu vrtule je využití lineární distribuce profilů, kde pro 
definici tvaru při známém poloměru rhub a rtip stačí pouze dva parametry, hloubka u kořene a hloubka 
na konci listu. Tento typ rozložení hloubek nenabízí téměř žádnou možnost modifikace tvaru listu. Další 
možností je využití složitějšího typu distribuce definovaného vyšším počtem parametrů. Při definici 
distribuce se vychází z parametrického modelu profilu popsaného polynomem 5. a 6. stupně. Jsou 
uvažovány dva základní typy rozložení hloubek, které se liší v oblasti konce listu vrtule. V prvním 
případě je list vrtule zakončen poloměrem a je použit polynom 5. stupně. Druhý typ zakončení je 
definován hodnotou hloubky profilu a první derivace a je použit polynom 6. stupně. U kořene listu je 
definována hodnota hloubky profilu a první derivace. Mezi kořenem a koncem listu je určen bod, ve 
kterém je definována hodnota hloubky, hodnota první derivace rovná nule a popř. i hodnota druhé 
derivace. V případě nutnosti modifikovat pouze určitou část listu je možné použít pro definování 
rozložení hloubek dva polynomy napojené spojitě s druhou derivací v místě maximální hloubky listu a 
přidáním dvou dalších parametrů v podobě hodnot třetích derivací, případně je možné stupeň 
polynomu dále zvyšovat nebo i snižovat. V tabulce 5 jsou uvedeny řídící parametry pro parametrické 




















Obrázek 17. Parametrický model rozložení hloubek listu vrtule. 
Tabulka 5. Parametrický model rozložení hloubek listu vrtule, derivace vztahu b(r). 
Parametr  Označení – pol. 7. 
st. 
Označení – pol. 5. st. Označení – 2 x pol. 6. st. 
Hloubka profilu u kořene listu bhub bhub bhub 
Hodnota první derivace u kořene listu  b´hub b´hub b´hub 
Hloubka profilu v určeném bodě rmid bmid bmid bmid 
Hodnota první derivace v určeném bodě rmid b´mid b´mid b´mid 
Hodnota druhé derivace v určeném bodě rmid b´´mid b´´mid b´´mid 
Hloubka profilu v kořeni listu dtip - dtip 
Hodnota první derivace na konci listu b´tip - b´tip 
Koeficient a0 - a0 - 
Hodnota třetí derivace v bodě rmid  - hub – mid - - b´´´mid_hub_mid 
Hodnota třetí derivace v bodě rmid  - mid – tip - - b´´´mid_mid_tip 
 
6.2.3 Parametrizace rozložení tlouštěk profilů 
Pro definici rozložení tlouštěk je použit polynom 6. stupně rov.(38.) a dva polynomy napojené spojitě 
se svou druhou derivací v určeném bodě mezi kořenem a koncem vrtulového listu, kde každý polynom 
je 5. stupně, obrázek 18. Stupeň polynomu a tím i počet řídících parametrů je možné podle potřeby 












Tabulka 6. Parametrický model rozložení hloubek listu vrtule, pro polynom t(r) 6. stupně  a pro dva polynomy t(r) 5. stupně 
napojené se spojitou druhou derivací. 
Parametr  Označení - pol. 5. st. Označení - pol. 6. st. Označení – 2 x pol. 6. st. 
Tloušťka profilu u kořene listu thub thub thub 
Hodnota první derivace u kořene listu  t´hub t´hub t´hub 
Tloušťka profilu v určeném bodě 
mr  
tmid tmid tmid 
Hodnota první derivace v určeném bodě 
mr  
t´mid t´mid t´mid 
Hodnota druhé derivace v určeném bodě 
mr  
- t´´mid t´´mid 
Hloubka profilu na konci listu ttip ttip ttip 
Hodnota první derivace na konci listu t´tip t´tip t´tip 
Hodnota třetí derivace v určeném bodě  
mr  
- - t´´´mid_hub_mid 
Hodnota třetí derivace v určeném bodě  
mr  
- - t´´´mid_mid_tip 
 
6.2.4 Parametrizace zkroucení  
Pro definici rozložení zkroucení je použit polynom 6. stupně  a dva polynomy napojené spojitě se svou 
druhou derivací v určeném bodě mezi kořenem a koncem vrtulového listu, kde každý polynom je 5. 
stupně. Oba typy rozložení zkroucení jsou zobrazeny na obrázku 18. s bezrozměrným poloměrem.    
Zkroucení je definováno na bezrozměrném poloměru.  
 
Tabulka 7. Řídící parametry pro parametrizaci distribuce zkroucení listu vrtule. 
Parametr Označení - pol. 5. st. Označení - pol. 6. st. Označení – 2 x pol. 5. st. 
Zkroucení profilu u kořene listu ϕhub ϕhub ϕhub 
Hodnota první derivace u kořene listu ϕ´hub ϕ´hub ϕ´hub 
Zkroucení profilu v určeném bodě 
mr  
ϕmid ϕmid ϕmid 
Hodnota první derivace v určeném bodě 
mr  
ϕ´mid ϕ´mid ϕ´mid 
Hodnota druhé derivace v určeném bodě 
mr  
- ϕ´´mid ϕ´´mid 
Zkroucení profilu no konci listu ϕtip ϕtip ϕtip 
Hodnota první derivace na konci listu ϕ´tip ϕ´tip ϕ´tip 
Hodnota třetí derivace v určeném bodě  
mr  
- - ϕ´´´mid_hub_mid 
Hodnota třetí derivace v určeném bodě  
mr  

















6.3 Parametrizace 3D tělesa definovaného obecným parametrickým řezem 
Poslední část kapitoly je věnována parametrizaci obecného řezu. Prezentovaný parametrický řez 
vychází z CST [11]. Umožňuje definovat řez kruhového průřezu několika řídícími parametry vztahem: 
 
kde parametr rtop/bot_vertical vyjadřuje poloměr na vertikální ose, rtop/bot_vertical_left a  rtop/bot_vertical_right 
poloměry na horizontální ose z levé a pravé strany, t proměnná, N0_top/bot a N1_top/bot mění tvar. 
Při nastavení parametrů rtop/bot_vertical =  rtop/bot_vertical_left = rtop/bot_vertical_right a N0_top/bot = N1_top/bot = 




















Obrázek 20. Obecný parametrický řez použitý pro definování geometrie gondoly proudového motoru. Geometrie 
vygenerována v software Rhinoceros.  
Na obrázku 20. je vytvořena geometrie gondoly proudového motoru s využitím obecného 
parametrického řezu. Jako distribuční funkce řídícího poloměru byl použit polynom 4. stupně. 
Základním parametrem gondoly je průměr D, ke kterému je přidán tvar vytvořený distribucí obecného 
parametrického řezu. Geometrie gondoly byla vytvořena v software Rhinoceros.  













7 Aplikace metody nejmenších čtverců pro získání řídících parametrů 
distribuovaného řezu nebo řídící křivky parametrů  
Aplikovaný postup je popsán např. v [26]. Metoda nejmenších čtverců je aplikována pro zpětnou 
aproximaci leteckých profilů zadaných soustavou bodů a získání hodnot řídících parametrů. Další 
aplikace slouží pro získání řídících parametrů distribučních funkcí z algoritmu pro aerodynamickou 
optimalizaci listu vrtule a ze známých průběhů geometrických charakteristik.  
y…..soustava bodů např. leteckého profilu, Rn(t)….. lineární regresivní funkce, x ….. parametry 
polynomu  
daná lineární regresivní funkce      txtxtxtR nnn   2211)(   
bázové funkce  , n … počet bázových funkcí, m … počet datových bodů, t…proměnná  
Cílem je najít parametry xi s uvážením co nejnižších hodnot reziduí:  
 









 , kde  ijij ta   
rov.(40.) 
 
V maticovém zápisu:  
 Axyr   rov.(41.) 
 
Parametry xi musí splňovat podmínku, kdy rozdíl reziduí musí být co nejmenší. Metoda nejmenších 









22 min  
rov.(42.) 
 



























































Dále lze normální soustavu rovnic rov.(44.) maticově přepsat na: 







a vyjádřit normální soustavy rovnic vektory  : 
      
     


















































































kde:    
 














,  . 
rov.(47.) 
         
Pro polynom ve tvaru   33
2


































































































































Programová implementace metody nejmenších čtverců byla provedena v programu Python s využitím 
numerických knihoven NumPy, SciPy a PyLab. Umožňuje aproximovat profil nebo distribuční funkci 
řídících parametrů zvoleným stupněm polynomu ze zadaných dat a najít hodnoty řídících parametrů. 
Poloha maximální tloušťky na horní nebo na spodní straně v intervalu LE - TE je získána řešením rovnice 
rov.(49.). U určitých profilů může být nalezeno víc řešení na intervalu LE – TE. Po určení polohy 
maximální tloušťky jsou získány hodnoty řídících parametrů reprezentujících hodnoty maximální 
tloušťky, druhých a vyšších derivací. Dále je získána hodnota poloměru náběžné hrany z koeficientu a0 
a hodnoty řídících parametrů v bodě TE.  












































































7.1 Aplikace metody nejmenších čtverců pro získání řídících parametrů 
parametrického modelu leteckého profilu  
V podkapitole je provedena zpětná analýza profilu MS317. U zpětně aproximovaného profilu jsou 
spočítány aerodynamické charakteristiky programem XFOIL. Pro aproximaci leteckého profilu MS317 
je uplatněn parametrický model určený s polynomem 5. – 8. stupně na horním a 5. – 8. stupně na dolní 
straně. Výchozí soubor dat pro aproximaci má 90 bodů. Pro každý stupeň aproximace je provedeno 
srovnání neviskózního nestlačitelného řešení proudění pro dva úhly náběhu s původní geometrií.  
Výsledky jsou uvedeny v tabulce 8. Nejvyšší rozdíl hodnot součinitele vztlaku a součinitele klopivého 
momentu od původní geometrie byl nalezen pro aproximaci profilu polynomem 5. stupně na horním 












Obrázek 21. Porovnání neviskózního nestlačitelného řešení proudění kolem profilu MS317 a aproximace metodou 












Obrázek 22.  Porovnání neviskózního nestlačitelného řešení proudění kolem profilu MS317 a aproximace metodou 













































































Obrázek 23. Porovnání neviskózního nestlačitelného řešení proudění kolem profilu MS317 a aproximace metodou 












Obrázek 24. Porovnání neviskózního nestlačitelného řešení proudění kolem profilu MS317 a aproximace metodou 
nejmenších čtverců polynomem 8. stupně.  
Tabulka 8. Porovnání součinitelů vztlaku a klopivého momentu původního profilu s aproximacemi. 
 
 
profil MS317 5. st. 6. st. 7. st. 8. st. 
 cl [-] cm [-] cl [-] cm [-] cl [-] cm [-] cl [-] cm [-] cl [-] cm [-] 
alfa 0° 0.4468 -0.0954 0.4222 -0.0898 0.4467 -0.0955 0.4347 -0.0926 0.4505 -0.0962 

















































7.2 Aplikace metody nejmenších čtverců pro rekonstrukci listu vrtule 
V literatuře [24] je popsána geometrie listu vrtule definovaného rozložením zkroucení, hloubek a 
tlouštěk profilů. Na listu vrtule je použit profil Clark Y. Vrtule má dva listy a průměr 2.03m.  V disertační 
práci je dále použita pro validaci hlukových formulí. Vrtule byla použita pro měření hluku a vrtulových 
charakteristik. Pro rekonstrukci geometrie listu je použita metoda nejmenších čtverců. Výsledky 
rekonstrukce řídících parametrů jsou uvedeny v tabulkách 9, 10 a 11. Pro aproximaci rozložení hloubek 
byl použit polynom 6. stupně. Pro rozložení zkroucení a tloušťěk byl použit polynom 5. stupně. U 
polynomu pro aproximaci rozložení hloubek byla nalezena maximální hodnota hloubky profilu a její 






























































Obrázek 27. Aproximované rozložení hloubek profilů. 










ab_00 0.0169 bhub 0.1344 m 
aϕ_01 0.9882 b´hub 0.2555 - 
aϕ_02 -2.8908 bmid 0.1644 m 
aϕ_03 4.8754 b´mid 0.0 - 
aϕ_04 -4.9555 b´´mid -0.3363 - 
aϕ_05 2.7762 btip 0.1188 m 
aϕ_06 -0.6880 b´tip -0.2535 - 
  rb_mid 0.5420 m 
 










aϕ_00 0.0381 ϕhub 44.29 ° 
aϕ_01 0.7229 ϕ´hub 0.5161 - 
aϕ_02 1.6059 ϕmid 32.52 ° 
aϕ_03 1.7666 ϕ´mid -31.12 - 
aϕ_04 -0.9517 ϕtip 22.07 ° 
aϕ_05 0.1525 ϕ´tip -5.7 - 









at_00 0.5427 thub 0.3274 
at_01 -0.8717 dthub -0.9698 
at_02 -1.7039 tmid 0.1212 
at_03 6.2155 dtmid -0.2913 
at_04 -6.1980 ttip 0.0629 





8 Modulární optimalizační prostředí s využitím evolučního algoritmu 
pro optimalizaci profilů s využitím geometrické parametrizace 
Základem optimalizačního prostřední je programová implementace algoritmu SOMA v programovacím 
jazyce Python a využití numerických knihoven NumPy, SciPy a PyLab. Programovací jazyk Python byl 
vybrán především pro snadné ovládání a množství dostupné literatury.   
Algoritmus SOMA (Samo Organizující se Migrační Algoritmus) je podrobně popsán v literatuře [1]. Jeho 
vznik se datuje do roku 1999. Algoritmus SOMA se řadí mezi evoluční algoritmy, ale stejně je možné jej 
zařadit mezi hejnové algoritmy [1]. Je založen na kooperativním prohledávání prostoru, podobné 
chování je možné najít v přírodě mezi mravenci a včelami. Základní myšlenkou algoritmu SOMA je 
kooperace několika jedinců při plnění společného úkolu.  
8.1 Ovládací parametry algoritmu SOMA 
Základní verze algoritmu SOMA je řízena sedmi parametry podle literatury [1], stejným počtem 
parametrů je řízena i programová implementace. Řídící parametry se dělí na řídící a ukončovací. Řídící 
parametry ovlivňují především výpočetní náročnost a kvalitu vztahu optimalizačního algoritmu ve 
vztahu k účelové funkci. Ukončovací parametry ovlivňují zastavení běhu optimalizace za předpokladu 
splnění předem zadaných kritérií.  
Tabulka 12. Řídící parametry algoritmu SOMA, podle lit. [1] 
Parametr Označení Doporučená hodnota  
Délka cesty jedince  PathLength [1.1,5] 
Vnější průměr Step [0.11, PathLength]  
Vnitřní průměr PRT [0,1] 
Velikost dimenze D [podle řešeného problému] 
Velikost jedné populace PopSize [10, podle řešeného problému] 
Počet migrací  Migrace [10, podle řešeného problému] 
Ukončovací parametr MinDiv [podle řešeného problému] 
 
Označení řídících parametrů a některé části textu jsou přímo převzaty z literatury [1].   
PathLength – podle literatury [1] parametr určuje, jak daleko se pohybující se jedinec zastaví od 
leadera. V [1] je popsáno několik hlavních případů nastavení parametru. Při hodnotě PathLength = 1, 
se pohybující jedinec zastaví na pozici leadera. Při hodnotě PathLength = 2 dojde k zastavení ve stejné 
vzdálenosti, ze které jedinec odstartoval. Když je PathLength < 1, tak se putující jedinec zastaví před 
leaderem, což podle [1] může vést pouze k nalezení lokálních extrémů. Pro široké spektrum problémů 
se doporučuje hodnota PathLength = 3 
Step – parametr určuje počet zastavení a vyhodnocení účelové funkce směr k leaderovi. Pro neznámé 
tvary účelové funkce se doporučuje nastavit parametr na nízkou hodnotu, čímž se podle [1] zvýší 
pravděpodobnost nalezení globálního extrému. Doporučená hodnota je např. kolem 0.11. Současně je 
důležité, aby vzdálenost mezi pohybujícím se jedincem a leaderem nebyla celočíselným násobkem 
parametru Step.  
 
PRT – parametr označuje perturbaci. Se vzrůstající hodnotou parametru PRT narůstá podle literatury 
[1] pravděpodobnost konvergence k lokálním extrémům. V případě nastavení hodnoty PRT = 1 zaniká 
stochastická složka chování algoritmu SOMA a zvyšuje se pravděpodobnost nalezení pouze lokálního 





D – parametr určuje dimenzi řešeného problému.  
Migrace – má stejný význam na parametr populace např. u genetických algoritmů. Udává počet 
obrození. 
MinDiv – zastavovací parametr, který je definován jako nejvyšší přípustný rozdíl nejhoršího a nejlepšího 
jedince v aktuální populaci. Je-li rozdíl hodnot účelových funkcí nejhoršího a nejlepšího jedince pro 
aktuální migraci nižší než dovolená tolerance, dojde k zastavení algoritmu.  
Zastavení běhu algoritmu SOMA – pro zastavení optimalizace může být použit parametr MinDiv a nebo 
dosažení parametru Migrace. Hodnota parametru MinDiv může být během optimalizace kdykoliv 
manuálně změněna a tím dojde k zastavení běhu programu.   
  
8.2 Hlavní části algoritmu SOMA 
8.2.1 Tvorba populace  
Každý parametr popisující profil může být zadán buď jako neměnný nebo v rozmezí nějakého intervalu. 
Pokud je zadán parametr jako neměnný, ve výpočtu se nepoužívá a slouží pouze při generování tvaru 
profilu. Generování populace probíhá podle rov.(50.) a rov.(51.) ve stanovených mezích s využitím 
generátoru náhodných čísel. Meze jsou reprezentovány indexy high a low, paramstop a paramsbot 
reprezentují vektory parametrů vygenerované v mezích pomocí generátoru rand() pro horní a dolní 
povrch profilu.  
   ]),...,1_param()([ high Niparamrandparamarrayparams lowlowtop   rov.(50.) 
   ]),...,1_param()([ high Niparamrandparamarrayparams lowlowbot   rov.(51.) 
8.2.2 Perturbace 
Pomocí parametru PRT se generuje perturbační vektor PRTVektor. Je generován pro každého jedince 
před každým skokem. Pohyb jedince probíhá N-k rozměrném prostoru, kde tato vlastnost podle [1] 
zvyšuje šanci nalézt globální extrém.   
Příklad generování PRT vektoru podle [1]: 
 NjjinakPRTVektorpotomPRTrandif j ,...,1,0__1__()_   rov.(52.) 
 
V tabulce 14. je uveden příklad generovaného PRTVektoru pro hodnotu PRT = 0.1 pro jedince, který 
má 5 parametrů. 
 













8.3 Princip práce algoritmu SOMA 
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Tabulka 14. Blokové schéma algoritmu SOMA 
 
Tabulka 14. reprezentuje základní strukturu algoritmu SOMA rozdělenou do tří základních bloků: 
Blok_00 – řídící parametry algoritmu SOMA, Blok_01 – reprezentuje inicializaci počátečního řešení a 
vytvoření startovacího leadera, Blok_02 reprezentuje samotné jádro algoritmu SOMA. 
V Blok_00 konstanta N…vyjadřuje počet jedinců, Migrations…počet migrací, PopSize…velikost 
populace, PRT…konstanta, podle které je ovlivněno generování PRTVektoru, Step…velikost skoku 
jedince, PathLength…velikost celkového pohybu jedince, MinDiv…zastavovací parametr. 
Část Blok_01  je inicializováno řešení vytvořením tzv. 0-té populace. V rozsahu omezení a nastavení 
parametrů je vygenerováno řešení 0-té populace. Z počátečního řešení je vybrán nejlepší člen populace 
– z tohoto nejlepšího členu je vytvořen leader pro první migraci. Po dokončení běhu 0-té migrace a 
výběru leadera populace je započat běh hlavní části algoritmu založeného na principu SOMA.   
Při jedné migraci probíhají přes všechny členy populace pohyb jedince v rozsahu parametru Step, tzv. 
„skoky“ literatura [1], až do dosažení hodnoty parametru PathLength směrem k aktuálnímu leaderovy. 
Pohyb aktuálního jedince je popsán v tabulce 14 Blok_02 mezi řádek_1 - řádek_5. Před každým skokem 
je generován nový PRTVektor podle tabulky 14 Blok_02 řádek_2. Po vygenerování PRTVektoru je 
vygenerován nový bod podle řádku_3, kde 
ML
startjix ,, představuje aktuální pozici jedince, 
ML
jLx ,  leadera 
pro aktuální migraci. Za předpokladu, že by mělo dojít k překročení hranic, je vygenerováno nové řešení 
v rozsahu omezení. Následuje porovnání hodnoty účelové funkce aktuálního leadera – řádek_4 a 





funkce nového řešení lepší než hodnota účelové funkce aktuálního jedince, je aktuální jedinec 
nahrazen novým řešením. Na řádku_5 dojde k navýšení velikosti posunu o parametr Step.    
 
8.3.1 Výpočet počtu vyhodnocení účelové funkce  
 
Důležitou informací o algoritmu je počet vyhodnocení účelové funkce. U základní verze SOMA (All to 
one) je počet vyhodnocení účelové funkce podle [1] vypočítán vztahem rov.(53.). Vtah vychází z úvahy 
počtu pohybů jedince směrem k leaderovi během jedné migrace a sečtením přes všechny migrace. 
Počet vyhodnocení účelové funkce za jednu migraci pro jednoho jedince je dán podílem 
StepPathLength /  délky cesty a velikosti jednoho skoku.  Počet vyhodnocení účelové funkce pro 
celou populaci je nutné ještě vynásobit počtem jedinců  1PopSize  s uvážením neměnné pozice 











8.4 Optimalizační prostředí pro optimalizaci leteckých profilů s využitím algoritmu 
SOMA 
Optimalizační prostředí je složeno ze tří základních částí. První část tvoří geometrický parametrický 
model profilu, který je řízen několika parametry. Druhou částí je evoluční algoritmus SOMA. Poslední 
částí je program pro výpočet geometrických charakteristik profilů. Všechny tři části jsou řízeny a 
implementovány do řídícího prostředí vytvořeného v programovacím jazyku Python. Toto prostředí 
zprostředkovává komunikaci mezi generátorem leteckých profilů, optimalizačním algoritmem SOMA a 
programem XFOIL. Obsahem komunikace mezi třemi základními složkami optimalizačního prostředí 
jsou parametry definující tvar profilu, data nastavení programu XFOIL a výsledky aerodynamické 
analýzy. Optimalizační smyčka běží v prostředí Linux.  
Nejprve je vygenerována počáteční populace, tzv. nultá populace. Generování jedinců nulté populace 
probíhá s využitím parametrického generátoru tvaru profilu. Ten může být nastaven podle požadavků 
a cílů optimalizace. Rovněž mohou být nastaveny různé počty řídících parametrů. Různé varianty 
nastavení jsou popsány v kapitole 8.1. Generování profilů probíhá tak dlouho, dokud není 
vygenerována celá nultá populace.  
Při generování populace může být počet jedinců větší, než je definováno parametrem PopSize. Do 
populace mohou být přidány některé profily se známým tvarem a aerodynamickými charakteristikami. 
Po vyhodnocení hodnot účelové funkce v nulté populaci je stanoven vedoucí jedinec, tzv. leader. Po 
dokončení běhu nulté populace a stanovení leadera jsou započata jednotlivá migrační kola. Ve kterých 
jsou obsaženy procedury popsané v kapitole 8.1.2.  
Během migrace a generování PRTVektoru může dojít k vygenerování nevhodného tvaru profilu nebo 
překročení hranic. V těchto případech je generován nový profil a spočítána nová hodnota účelové 
funkce pro nový tvar profilu. Optimalizační proces je opakován stále dokola, dokud není dosaženo 
















































































































9 Aplikace geometrické parametrizace pro optimalizaci leteckých 
profilů 
Pro optimalizaci je využito optimalizační prostředí popsané v kapitole 8 založené na využití evolučního 
algoritmu SOMA, programu pro stanovení aerodynamických charakteristik XFOIL a parametrickém 
modelu.  Optimalizační postup byl aplikován na několik optimalizačních případů rozdělených do dvou 
kategorií. První kategorie sloužila pro testování optimalizačního prostředí a parametrických modelů, 
které využívají parametrický model s 6., 7., a 8. stupněm polynomu. Další případy jsou zaměřeny na 
využití parametrického modelu, který umožňuje modifikaci geometrie v omezené oblasti profilu 
nezávisle na horní i dolní straně profilu. V optimalizaci bylo postihnuto několik režimů práce profilu. 
Výchozím profilem pro testování parametrického modelu byla aproximace profilu MS-317 polynomem 
6. stupně na horním i spodním povrchu.  
9.1 Stanovení cílů optimalizace a volba účelové funkce pro testovací úlohy 
Hlavním cílem optimalizace je testování parametrického modelu s možností nezávislé deformace 
povrchu na intervalu LE – xm a xm – TE. V disertační práci je uvedeno celkem 5 optimalizačních případů 
rozdělených do dvou kategorií.  První optimalizační případy sloužily pro testování optimalizačního 
prostředí a parametrických modelů s 6., 7., a 8. stupněm polynomu. Z této kategorie je prezentován 
pouze jeden příklad parametrického modelu se 7. stupněm polynomu. Úloha je označena jako 
případ_00. Cílem optimalizace bylo snížit odpor profilu na požadovaném režimu a to modifikací řídících 
parametrů nebo účelové funkce. Do optimalizace nejsou zahrnuta další omezení. Pro všechny 
optimalizační případy v disertační práci byl za účelovou zvolen součet vážených aerodynamických 
odporů pro dva součinitele vztlaku. Tvar účelové funkce vycházel především z literatury [3] rov.(54.) , 
dále pak  [2] a [7], kde jsou uvedeny další tvary účelových funkcí včetně jejich aplikací. V [3] sloužila 
rov.(54.) a rov.(55.) pro minimalizaci odporu profilu pro příslušné letové režimy určené součinitelem 
vztlaku. Vztah rov.(56.) představuje obecný zápis účelové funkce, kde wi vyjadřuje váhu, cd hodnotu 
součinitele odporu a cl hodnotu součinitele vztlaku pro příslušný letový režim. Vztah rov.(55.) 
reprezentuje rozepsání rov.(56.) pro nopt_fce2  = 6. U optimalizačního problému případ_00 byl kladen 
důraz na jednoduchost optimalizačního cíle a výpočetní čas, protože zahrnutí více optimalizačních 
kritérií nebo omezení může vyžadovat další dodatečné výpočty.  
Další 4 případy jsou zaměřeny na využití parametrického modelu, který umožňuje modifikaci geometrie 
v omezené oblasti profilu nezávisle na horní i spodní straně. Pro tyto úlohy byla sestavena optimalizační 
úloha, která zahrnuje více režimů letu a reprezentuje aplikaci profilu na malý dopravní letoun [6]. Cílem 
optimalizace bylo snížit odpor profilu na požadovaném režimu a to modifikací řídících parametrů, 
účelové funkce a různých omezení.  
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rov.(54.) 







































Obecný zápis vážené účelové funkce zohledňující minimalizaci součinitelů odporu pro součinitele 
















pro nopt = 2. 
rov.(56.) 
   
9.2 Obecný postup při optimalizaci leteckých profilů s využitím modulárního 
optimalizačního prostředí 
Pro optimalizaci byla použita SOMA verze All-To-One, kdy každý jedinec cestuje k leaderovi. Řídící 
parametry byly nastaveny podle doporučení z literatury [1], podrobněji jsou uvedeny a popsány 
v kapitole 8.1. Pro optimalizaci byly použity různé nastavení řídících parametrů: PRT bylo ponecháno 
na hodnotě 0.1, Step mezi hodnotami přibližně 0.11 – 0.21, PathLength 2.1 – 3, PopSize 
počet_aktivních_parametrů∙(2 – 6), Migrations 100 – 200, D = počet_aktivních_parametrů. 
Během optimalizace bylo využíváno náhodného generátoru řešení pro vytvoření tvz. nulté populace 
s různým počtem jedinců 100 – 2000. Součástí nulté populace byly i aproximace profilu MS317 
parametrickým modelem s odpovídajícím stupněm řídících parametrů.  Zastavovací kritéria běhu 
optimalizačního algoritmu SOMA byla uvedena v kapitole 8.1, tj. zastavení optimalizačního algoritmu 
proběhlo při dosažením maximálního počtu migrací algoritmu SOMA nebo přenastavením hodnoty 
parametru MinDiv. Během optimalizace bylo možné sledovat vývoj řešení a optimalizaci zastavit.  
9.3 Optimalizace leteckého profilu určeného 8. parametry na horním i dolním 
povrchu – optimalizační případ_00 
V první prezentované úloze byl použit parametrický model určený 8 řídícími parametry na horním i 
dolním povrchu. Na této úloze bylo testováno a postupně dolaďováno optimalizační prostředí. Pro 
optimalizaci byly vybrány dva součinitele vztlaku: cl1 = 0.85 a cl2 = 1.5. Modelové podmínky byly 
nastaveny pro Reynoldsovo číslo Re = 5.5e6 a Machovo číslo Ma = 0.0. Cíl optimalizace byl stanoven 
na rovnoměrné snížení hodnot odporu pro oba režimy. Hodnoty řídících parametrů byly postupně 
nastavovány v různém rozsahu i s ohledem na přibližné zachování tloušťky profilu. Hodnoty vah byly 
pro w1 = 1.1 a w2 = 0.7.  Maximální tloušťka nesměla být menší než 17%.  Horní i spodní meze byly 
nastaveny v rozumném rozsahu, aby nedocházelo ke zbytečnému porušení podmínky ytop > ybot.  
Na obrázcích 29. a 30. jsou zobrazeny profilové charakteristiky aproximace MS317 polynomem 7. 
stupně na horní i dolní straně. Na obrázcích 31. a 32. jsou zobrazeny výsledky optimalizace. Na obrázku 
34. je porovnána geometrie aproximovaného profilu  MS317 s výsledkem optimalizace. Na obrázku 35. 
jsou porovnány aerodynamické charakteristiky reprezentované polárou, vztlakovou čárou a 
momentovou čárou profilu. V tabulce 15 je uveden stav řídících parametrů během optimalizace.  
 
5.12285.011
cdwcdwFopt  pro nopt = 2. rov.(57.) 
 
 Tabulka 15. Přehled aktivních a neaktivních řídících parametrů.  
horní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m _top yte_top y´te_top y´´te_top 
stav parametru aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní neaktivní aktivní aktivní 
spodní povrch – 
řídící param. 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m _top yte_top y´te_top y´´te_top 
stav parametru aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní neaktivní aktivní aktivní 





















Obrázek 29. Rozložení součinitele tlaku na povrchu aproximovaného profilu MS317 polynomem 7. stupně na horním i dolním 















Obrázek 30. Rozložení součinitele tlaku na povrchu aproximovaného profilu MS317 polynomem 7. stupně na horním i dolním 









































































Obrázek 34. Porovnání poláry, vztlakové čáry a parametru xtr optimalizovaného profilu a aproximace MS317 polynomem 7. 






9.4 Optimalizace leteckého profilu s využitím lokální deformace  
 
Parametrický model umožňuje deformace povrchu profilu nezávisle v intervalech LE – xm a xm – TE na 
horní i dolní straně při zachování spojité druhé derivace v bodě xm. Modelové podmínky použité při 
optimalizaci leteckého profilu vychází z testovacího případu popsaného v literatuře [6]. Tyto podmínky 
odpovídají aplikaci profilu na malém dopravním letounu. Hlavním cílem optimalizace bylo najít 
vhodnější řešení profilu MS317 aproximovaného polynomem 6. stupně pro cestovní režim a případně 
další režimy. Optimalizace profilu byla provedena pro tři různé letové režimy: cestovní, manévrovací a 
vzletový. V každém režimu byla zavedena kritéria a omezení, která vycházela z geometrických a 
aerodynamických vlastností profilu MS317 aproximovaného polynomem 6. stupně. Do optimalizační 
úlohy byla zavedena konstrukční omezení. Tato omezení byla reprezentována polohou a velikostí 
maximální tloušťky profilu. Maximální tloušťka je 17%. Zavedení konstrukčních kritérií vyjadřuje 
umístění profilu v místě, kde není možné měnit polohu a velikost maximální tloušťky profilu.  Tloušťka 
odtokové hrany byla shodná s tloušťkou aproximace. U každé z úloh je uveden cíl optimalizace, stav 
kritérií a omezení během optimalizace. Před samotnými výsledky optimalizace je uvedena 
aerodynamická analýza aproximace profilu polynomem 6. stupně pro manévrovací a cestovní režim.   
9.4.1 Postup optimalizace  
U každé optimalizační úlohy bylo provedeno několik opakování s cílem najít nejvhodnější nastavení 
parametrů algoritmu SOMA, omezení a nastavení účelové funkce. Součástí nulté populace byla i 
aproximace profilu MS317 polynomem 6. stupně, kdy byla kritéria přibližně o 1% snížena, aby došlo k 
zařazení algoritmu do řešení.  Při překročení kritéria odporu došlo k přičtení hodnoty rozdílu omezení 
a aktuální hodnoty součinitele odporu pro konkrétní letový režim k hodnotě účelové funkce. Během 
optimalizace byly testovány různé hodnoty vah w1 a w2 v rozmezí hodnot 0.2 – 1.5. Jako nejvhodnější 
nastavení vah vyšly hodnoty kolem hodnot w1 = 0.7 a w2  = 0.9. U každé z úloh byly měněny hodnoty 
některých omezení, byly měněny i některé řídící parametry algoritmu SOMA. Optimalizační úlohy jsou 
označeny případ_01, případ_02, případ_03 a případ_04. U prvních tří optimalizačních úloh byl 
postupně zvyšován počet aktivních řídících parametrů a sledován jejich vliv na dosažené výsledky. U 
poslední optimalizační úlohy byla zpřísněna omezení klopivého momentu pro cestovní i manévrovací 
režim. Nastavení řídících parametrů vycházelo z optimalizační úlohy případ_02. U této úlohy byl 
sledován   
V první testovací úloze případ_01 byly aktivní pouze parametry 4 parametry, které umožňují lokální 
deformaci: y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot. Během optimalizace byla nastavena hodnota 
klopivého momentu pro cestovní, manévrovací i vzletový režim na hodnotu -0.1, což představuje oproti 
cestovnímu a manévrovacímu režimu změnu přibližně 7% resp. 1%. Tato hodnota nesměla být během 
optimalizace překročena. Omezení řídících parametrů bylo nastaveno tak, aby nedošlo k zastavení na 
hranici pro žádný z řídících parametrů s ohledem např. na podmínku ytop > ybot. Z předpokladu, kdy 
byl u nalezeného nejlepšího řešení nějaký z řídících parametrů totožný s omezením, bylo omezení 
přenastaveno a optimalizace se opakovala. Při generování nulté pozice bylo použito i nalezené nejlepší 
řešení. Během optimalizace pro případ_01 se nepodařilo najít vhodnější řešení, než je uvedeno 
v kapitole 9.4.5. K zlepšení hodnoty odporu došlo pouze v cestovním režimu. V úloze byla zohledněna 
konstrukční kritéria uvedená na začátku kapitoly 9.4. V cestovním režimu bylo dosaženo zlepšení 
hodnoty odporu přibližně o 5% oproti hodnotě aproximaci profilu MS317 polynomem 6. stupně, ale 
došlo k mírnému zhoršení hodnoty klopivého momentu. Během optimalizace se podařilo splnit 
všechna kritéria i omezení.      
Další optimalizační případ má označení případ_02. Během optimalizace byly aktivní následující řídící 
parametry:  a0_top, y´´m_top, y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, y´te_top, a0_bot, y´´m_bot, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot, y´te_top. Mezní 





ponechány ve shodě s případem_01. V cestovním režimu bylo dosaženo zlepšení hodnoty odporu 
přibližně o 14% oproti hodnotě aproximaci profilu MS317 polynomem 6. stupně.    
V optimalizační úloze případ_03 byly aktivní následující parametry: a0_top, xm_top, ym_top , y´´m_top, 
y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, y´te_top, a0_bot, xm_bot, ym_bot , y´´m_bot, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot, y´te_top. Pro cestovní i pro 
manévrovací režim byla hodnota součinitele klopivého momentu změněna z -0.1 a -0.09. 
V cestovním režimu bylo dosaženo zlepšení hodnoty odporu přibližně o 23% oproti hodnotě aproximaci 
profilu MS317 polynomem 6. stupně, současně došlo ke zlepšení hodnot klopivého momentu pro 
cestovní i manévrovací režim. Během optimalizace se podařilo splnit všechna kritéria i omezení.  
V optimalizační úloze případ_04 byly aktivní následující parametry: a0_top,  y´´m_top, y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, 
y´te_top, a0_bot, y´´m_bot, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot, y´te_top. Pro cestovní i pro manévrovací režim byla hodnota 
součinitele klopivého momentu změněna z -0.1 na hodnoty, které odpovídají hodnotám klopivého 
momentu aproximaci profilu MS317 polynomem 6. stupně. Během optimalizace se podařilo splnit 
všechna kritéria i omezení. U cestovního režimu se podařilo snížit hodnotu součinitele odporu přibližně 
o 10% oproti hodnotě aproximaci profilu MS317 polynomem 6. stupně, současně došlo ke zlepšení 
hodnot klopivého momentu pro cestovní i manévrovací režim. 
9.4.2 Modelové podmínky  
Jsou rozdělené do tří letových režimů podle literatury [3] na cestovní, manévrový a vzletový.    
Cestovní režim 
Hlavním cílem v cestovním režimu byla optimalizace odporu a zachování součinitele klopivého 
momentu. Cestovní režim byl definován pro Reynoldsovo Re 10 000 000 a Machovo číslo Ma 0.35. V 
turbulentním režimu byl parametr Xtr/c z programu XFOIL nastaven na 0.05 pro horní i dolní povrch. 
Pro laminární režim byl parametr Xtr/c ponechán na hodnotě 1. Stejné nastavení bylo použito i pro 
manévrovací a vzletový režim.  
Modelové podmínky cestovního režimu 
Reynoldsovo číslo  Re 10 000 000 
Machovo číslo  Ma        0.35 
Součinitel vztlaku cl 0.35 
Kritéria 
poměr cd/cl pro laminární režim 
cd_opt_cl=0.35_laminar ≤ cd_aprox_MS317_cl=0.35_laminar  
Omezení 
hodnota cd pro turbulentní režim 
cd_opt_cl=0.35_turbulent ≤ cd_aprox_MS317_cl=0.35_turbulent 
součinitel klopivého momentu pro laminární režim   
cm_opt_cl=0.35_laminar ≥ -0.1  
součinitel klopivého momentu pro turbulentní režim   






Vzletový režim byl definován Machovým číslem Ma = 0.1 a Reynoldsovým číslem Re = 4000000. U 
vzletového režimu nesmělo dojít k poklesu součinitele vztlaku pod cl ≥ 2.0, překročení hodnoty odporu 
a klopivého momentu pro odpovídající součinitel vztlaku aproximaci profilu MS317 polynomem 6. 
stupně.  
Modelové podmínky vzletového režimu 
Machovo číslo    M = 0.1 
Reynoldsovo číslo   Re = 4000000 
Součinitel vztlaku  cl = 2.0 
omezení  
cd_opt_cl=2.0 ≤ cd_aprox_MS317_cl=2.0 
cm_opt_cl=2.0 ≥ -0.1 
Manévrovací režim 
Podle literatury [3], [6] i podle zkušeností získaných při optimalizaci profilů s využitím geometrické 
parametrizace byla přidána minimalizace odporu při vyšším součiniteli vztlaku cl = 0.85 s ohledem na 
možnost ovlivnění výsledných vlastností poláry přílišným nárůstem hodnot odporu při zvyšování 
hodnot vztlaku. Podle literatury [6] byl režim označen jako manévrovací.    
Modelové podmínky manévrovacího režimu: 
Reynoldsovo číslo  Re = 10000000   
Machovo číslo  M = 0.35 
Součinitel vztlaku cl = 0.85 
Kritéria  
cd_opt_cl=0.85_ ≤ cd_aprox_MS317_cl=0.85 
Omezení  
cm_cl=0.85 ≥ -0.1 
9.4.3 Účelová funkce  
Do účelové funkce byl zahrnut cestovní režim a manévrový režim. U ostatních kritérií v různých 
režimech nesměl mít hodnocený profil horší vlastnosti než výchozí aproximace profilu MS317 
parametrickým modelem určeným 8. řídícími parametry na horní a 8 řídícími parametry na spodní 
straně povrchu. Tvar účelové funkce vychází z literatury [3]. Na obou režimech je minimalizován vážený 





cwcwF  rov.(58.) 
Pro všechny profily byly použity jako výchozí modelové podmínky definované v podkapitole 9.4.2. 
Jednotlivé případy se mohou lišit modifikací jednotlivých kritérií, omezeními nebo počtem aktivních 
řídících parametrů. Rozdíly oproti kritériím uvedeným v podkapitole 9.4.2 jsou uvedeny u každého 



















Obrázek 35. Rozložení součinitele tlaku na povrchu aproximovaného profilu MS317 polynomem 6. stupně na horním i 

















Obrázek 36. Rozložení součinitele tlaku na povrchu aproximovaného profilu MS317 polynomem 6. stupně na horním i 





Profil MS317 byl analyzován programem XFOIL dle modelových podmínek uvedených v kapitole 9.4.2. 
Výsledky byly použity pro nastavením omezení a kritérií. Na obrázku 35 a 36 je uvedeno rozložení 
součinitele tlaku pro cestovní a manévrovací režim. U každé z optimalizačních úloh je uvedena polára 
profilu MS317 aproximovaného polynomem 6. stupně pro porovnání s výsledkem optimalizace. 
9.4.5 Optimalizační případ_01 
Na horní straně jsou použity 2 řídící parametry: y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, a 2 řídící parametry na spodní 
straně y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot. V tabulce 16. je uveden přehled všech parametrů a jejich stav v průběhu 
optimalizace. Hlavním cílem optimalizace bylo zlepšení vlastností profilu v cestovním režimu a 
případné zlepšení vlastností v ostatních režimech přidáním dalších parametrů. Nastavení omezení 
řídících parametrů vycházelo z předchozích optimalizačních případů. Hodnota horní meze cm byla 
ponechána snížena na -0.1. 
Tabulka 16. Přehled aktivních a neaktivních řídících parametrů.  
horní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru neaktivní neaktivní neaktivní neaktivní aktivní aktivní neaktivní neaktivní 
spodní povrch 
– řídící param. 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru neaktivní neaktivní neaktivní neaktivní aktivní aktivní neaktivní neaktivní 
 
Výsledky optimalizace jsou uvedeny v grafické podobě pro cestovní i manévrovací režim na obrázcích 
37 a 38, kde je vykresleno rozložení součinitele tlaku. Na každém z obrázků je uvedena hodnota 
součinitele vztlaku, odporu, klopivého momentu, hodnoty úhlu náběhu, Machova, Reynoldsova čísla a 
další informace.  Na obrázku 39. je uvedeno porovnání geometrie optimalizovaného profilu MS317 
parametrickým modelem určeným 8 parametry na horní a 8 parametry na spodní straně. Na obrázku 
40. je uvedeno porovnání poláry optimalizovaného profilu a aproximace MS317. Počet vyhodnocení 





















































































Obrázek 40. Porovnání poláry, vztlakové čáry a parametru xtr optimalizovaného profilu a aproximace MS317 polynomem,  





9.4.6 Optimalizační případ_02 
Oproti optimalizačnímu případu_01 byly přidány další řídící parametry. Na horní straně vzrostl počet 
řídících parametrů na 5: a0_top, y´´m_top, y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, y´te_top a na 5 řídících parametrů na spodní 
straně a0_bot, y´´m_bot, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot, y´te_top. V tabulce 17 je uveden přehled všech parametrů a 
jejich stav v průběhu optimalizace. Hlavním cílem optimalizace bylo zlepšení vlastností profilu 
v cestovním režimu a případné zlepšení vlastností v ostatních režimech přidáním dalších parametrů. 
Nastavení omezení řídících parametrů vycházelo z předchozích optimalizačních případů. Hodnota 
horní meze cm byla ponechána snížena na -0.1. 
Tabulka 17. Přehled aktivních a neaktivních řídících parametrů.  
horní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru aktivní neaktivní neaktivní aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní 
spodní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru aktivní neaktivní neaktivní aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní 
 
Výsledky optimalizace jsou uvedeny v grafické podobě pro cestovní i manévrovací režim na obrázcích 
41 a 42, kde je vykresleno rozložení součinitele tlaku. Na každém z obrázků je uvedena hodnota 
součinitele vztlaku, odporu, klopivého momentu, hodnoty úhlu náběhu, Machova a Reynoldsova čísla.  
Na obrázku 43 je uvedeno porovnání geometrie optimalizovaného profilu a aproximace profilu MS317 
parametrickým modelem určeným 8 parametry na horní a 8 parametry na spodní straně. Na obrázku 
43 je uvedeno porovnání poláry optimalizovaného profilu a aproximace MS317. Počet vyhodnocení 






















































































Obrázek 44. Porovnání poláry, vztlakové čáry a parametru xtr optimalizovaného profilu a aproximace MS317 polynomem 





9.4.7 Optimalizační případ_03 
Oproti optimalizačnímu případu_02 byly přidány další dva optimalizační parametry, 7 řídících 
parametrů na horní straně a0_top, xm_top, ym_top , y´´m_top, y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, y´te_top a 7 řídících 
parametrů na spodní straně a0_bot, xm_bot, ym_bot , y´´m_bot, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot, y´te_top. V tabulce 18 je 
uveden přehled všech parametrů a jejich stav v průběhu optimalizace. Hlavním cílem optimalizace bylo 
zlepšení vlastností profilu v cestovním režimu a případné zlepšení vlastností v ostatních režimech 
přidáním dvou parametrů. Nastavení omezení řídících parametrů vycházelo z předchozích dvou 
optimalizačních případů. Hodnota horní meze cm byla snížena na -0.09. 
 
Tabulka 18. Přehled aktivních a neaktivních řídících parametrů.  
horní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru aktivní aktivní aktivní aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní 
spodní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru aktivní aktivní aktivní aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní 
 
Výsledky optimalizace jsou uvedeny v grafické podobě pro cestovní i manévrovací režim na obrázcích 
45 a 46, kde je vykresleno rozložení součinitele tlaku. Na každém z obrázků je uvedena hodnota 
součinitele vztlaku, odporu, klopivého momentu, hodnoty úhlu náběhu, Machova a Reynoldsova čísla.  
Na obrázku 47 je uvedeno porovnání geometrie optimalizovaného a aproximace profilu MS317 
polynomem 6. stupně na horní i spodní straně. Na obrázku 48 je uvedeno porovnání poláry 
optimalizovaného profilu a aproximace MS317. Počet vyhodnocení účelové funkce se pohyboval 






































































Obrázek 47. Porovnání geometrie optimalizovaného profilu a aproximace profilu MS317 polynomem 6. stupně na horním i 














Obrázek 48. Porovnání poláry, vztlakové čáry a parametru xtr optimalizovaného profilu a aproximace MS317 polynomem 6. 





9.4.8 Optimalizační případ_04 
Na horní straně bylo ponecháno 5 řídících parametrů: a0_top, y´´m_top, y´´´m_le_top, y´´´m_te_top, y´te_top a 5 
řídících parametrů na spodní straně a0_bot, y´´m_bot, y´´´m_le_bot, y´´´m_te_bot, y´te_top. V tabulce 19. je uveden 
přehled všech parametrů a jejich stav v průběhu optimalizace. Hlavním cílem optimalizace bylo 
zlepšení vlastností profilu v cestovním režimu a případné zlepšení vlastností v ostatních režimech. 
Nastavení omezení řídících parametrů vycházelo z předchozích optimalizačních případů. Hodnota 
horní meze cm byla snížena na hodnoty, které odpovídají aproximaci profilu MS317 parametrickým 
modelem určeným 8 parametry na horní a 8 parametry na spodní straně. 
Tabulka 19. Přehled aktivních a neaktivních řídících parametrů.  
horní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru aktivní neaktivní neaktivní aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní 
spodní povrch – 
řídící parametr 
a0_top xm_top ym_top y´´m_top y´´´m_le_top y´´´m_te_top yte_top y´te_top 
stav parametru aktivní neaktivní neaktivní aktivní aktivní aktivní neaktivní aktivní 
 
Výsledky optimalizace jsou uvedeny v grafické podobě pro cestovní i manévrovací režim na obrázcích 
49 a 50, kde je vykresleno rozložení součinitele tlaku. Na každém z obrázků je uvedena hodnota 
součinitele vztlaku, odporu, klopivého momentu, hodnoty úhlu náběhu, Machova a Reynoldsova čísla.  
Na obrázku 51 je uvedeno porovnání geometrie optimalizovaného profilu a aproximace profilu MS317 
parametrickým modelem určeným 8 parametry na horní a 8 parametry na spodní straně. Na obrázku 
52 je uvedeno porovnání poláry optimalizovaného profilu a aproximace MS317. Počet vyhodnocení 










































































Obrázek 51. Porovnání geometrie optimalizovaného profilu a aproximace profilu MS317 polynomem 6. stupně na horním i 















Obrázek 52. Porovnání poláry, vztlakové čáry a parametru xtr optimalizovaného profilu a aproximace MS317 polynomem 





10 Aplikace geometrické parametrizace pro návrh vrtule  
V disertační práci je použit parametrický model listu vrtule založený na aplikaci geometrické 
parametrizace popsaný v kapitole 6.2 ve spojení s postupem pro aerodynamickou optimalizaci vrtule. 
Cílem parametrizace je popsat list vrtule pomocí několika parametrů a umožnit tak měnit např. 
rozložení hloubek nebo zkroucení listu v analytickém výpočtu při aplikaci rovnice vazby rov.(66.). Dále 
parametrizace listu vrtule posloužila pro generování tvaru listu v CAD a bude použita pro získání 
geometrických dat při akustické analýze listu vrtule. V disertační práci je použita parametrizace 
přímého listu, který je možné definovat v jednotlivých řezech rozložením hloubek, tlouštěk a 
zkroucením. Do geometrického modelu jsou zavedeny řídící parametry, které definují základní rozměry 
listu. Tyto parametry jsou doplněny o další, které umožňují měnit tvar geometrie listu v širším rozsahu 
než jen v definičních bodech. Pro distribuci může být použit běžný letecký profil zadaný souřadnicemi 
popř. profil definovaný parametrickým modelem, u kterého jsou řídící parametry neaktivní během 
modifikace. Tvar tohoto profilu je modifikován změnou tloušťky, hloubky a úhlem zkroucení. Další 
možností je použití profilu definovaného parametrickým modelem, kde se jednotlivé parametry profilu 
mohou měnit podél listu. V tomto případě je nutné doplnit k distribučním funkcím rozložení hloubek, 
tlouštěk a zkroucení další, které popisují rozložení řídících parametrů parametrického modelu profilu.   
10.1 Vztahy pro řešení výkonu vrtule 
Pro výpočet tahu vrtule je použita Vírová teorie N. J. Žukovského [9]. Teorie stanovuje vtahy mezi 
konstrukčními parametry vrtule, jako jsou průměr, rozložení hloubek, zkroucení a tlouštěk po délce 
listu s ohledem na spotřebovávaný výkon, generovaný tahu a rychlost letu. Na obrázku 53 je znázorněn 
řez listem vrtule se základními veličinami, značení převzato z [8] a [9]. Vektorovým rozkladem osové 
rychlosti V0 a obvodové rychlosti U0 je dána zdánlivá rychlost W0, odchýlená od roviny otáčení vrtule 
o zdánlivý úhel přitékání proudu β0. Vzhledem k tomu, že vrtulový list je v podstatě rotující nosnou 
plochou konečného délce, indukuje vírová soustava uvažovaného listu spolu s listy ostatními v daném 
řezu indukovanou rychlost w1, jejímž vektorovým složením s rychlostí W0 vzniká výsledná rychlost 
obtékání W1 svírající s rovinnou otáčení vrtule skutečný úhel přitékání proudu β1. Axiální složkou této 
rychlosti je skutečná osová rychlost V1 a obvodovou složkou skutečná obvodová rychlost U1. Literatura 
[8].  
















Vztah pro výpočet tahu vrtule: 
 
Ts cDnT 
42 , rov.(59.) 
Vztah pro výpočet krouticího momentu: 
 
Qs cDnQ 
52 , rov.(60.) 
Vztah pro výpočet výkonu vrtule: 
 
Ps cDnN 
53 , rov.(61.) 










vT oo . 
rov.(63.) 
10.1.2 Vztahy v řezu listu vrtule 
Kutta Žukovského vztah:  
 bvL oo   , rov.(64.) 
Vztlak pro element listu délky dr: 















Wbcl  . 
rov.(67.) 
Vztah rov.(67.) na sebe váže parametry, které definují podmínky proudění  ,  1W  a konstrukční 
parametry listu vrtule 
lc a b , jedná se o tzv. rovnici vazby.  











































































11 UVW  . 
rov.(75.) 
 









Úhel přitékajícího proudu: 
































































































10.2 Aerodynamická optimalizace vrtule  
V aerodynamické optimalizaci vrtule je hledáno optimální rozložení cirkulace řešením izoperimetrické 
úlohy variačního počtu [28] pro specifikovaný letový režim určený převážně rychlostním poměrem λ. 
V literatuře [28] a [8] jsou definovány dva optimalizační cíle. Prvním je řešení optimálního rozložení 
cirkulace při konstantním spotřebovávaném výkonu a maximálním tahu. Druhým cílem řešení je 
hledání optimálního rozložení cirkulace při konstantním tahu a minimálním spotřebovávaném výkonu. 
V disertační práci je optimální řešení rozložení cirkulace hledáno při podmínce maximálního tahu a 
konstantního spotřebovávaného výkonu. Uvedený postup pro aerodynamickou optimalizaci vrtulí je 
podrobně popsán v literatuře [8]. Postup pro aerodynamickou optimalizaci vrtule byl sestaven a 
popsán s využitím literatury [8], některé vztahy jsou převzaty doslovně, např. u vztahu rov.(89.). 
Obě zmíněné podmínky lze napsat následovně:  






















     
Vrtule je navrhována pro specifikovaný letový režim s maximální účinností. Maximální účinnost vrtule 
lze vyjádřit vztahem rov.(83.). Bezrozměrnými veličinami je účinnost vrtule definována rovnicí rov.(79.), 






















































Základními vstupními veličinami v bezrozměrném tvaru, které vstupují do výpočtu jsou: N – výkon 
motoru, n – otáčky vrtule, D – průměr vrtule, d – malý průměr vrtule a stav atmosféry. 







3 rdVUcT  … maximum, při označení
   ., 11 VUrF   .  
rov.(85.) 







4 rdUVrcN  … konstanta, při označení 
   ., 11 UVrrG   .  
rov.(86.) 
Podle [8] bude nejvyšší účinnost vrtule pro zvolený pracovní režim při splnění rov.(79.) zajištěna 
takovým průběhem cirkulace podél listu, při kterém vztah rov.(85.) nabývá maximálních hodnot a vztah 












při současné existenci podmínky   
 
  konstrdrUV 
1
0
11  . 
rov.(88.) 
 


































   
Rovnice rov.(92.) obsahují dvě neznámé: konstantu K a cirkulaci  .   
 
 


































4 rdrUVcN  . 
rov.(93.) 
 
Princip návrhového postupu je vysvětlen v obrázku 54. Výpočet vrtule je rozdělen do tří hlavních částí, 
vstup, řešení izoperimetrického problému a výstup. Na vstupu jsou vloženy základní informace o 
letovém režimu, rozměry vrtule, počet listů, výkon motoru, profilové charakteristiky. Při řešení úlohy 
variačního počtu je hledán maximální tah vrtule při konstantním výkonu. Součástí řešení problému je 
iterační schéma pro řešení rovnic rov.(92.) a rov.(93.). Na výstupu jsou dostupné informace o tvaru 
vrtule reprezentované rozložením hloubek profilu a zkroucením vrtulového listu, rozložení cirkulace a 






10.2.1 Podrobnější popis iteračního schématu výpočtu optimálního rozložení cirkulace  
Všechny údaje potřebné pro výpočet jsou převedeny na bezrozměrný tvar.  List vrtule je rozdělen na n 
řezů v intervalu rhub až rtip v bezrozměrném tvaru. Na začátku výpočtu jsou vybrány hodnoty konstanty 
K. Následně je v každém z n řezů řešena rov.(92.) (a) numerickým řešičem fsolve z programových balíků 
NumPy a SciPy jazyka Python, tím je získána hodnota bezrozměrné cirkulace pro konkrétní řez při 
známé hodnotě K. Po nalezení všech hodnot bezrozměrných cirkulací je provedena integrace na 
intervalu rhub až rtip a je získána hodnota součinitele výkonu. Následně je vypočten rozdíl oproti 
požadované hodnotě součinitele výkonu, ten je porovnán s hodnotou tolerance, o kterou se může lišit 
požadovaná hodnota součinitele výkonu od vypočtené. V případě nedodržení tolerance je proveden 
další krok Newtonovy iterační metody [26] s cílem nalezení nové hodnoty konstanty K a v opačném 











































10.3 Návrh vrtule pro bezpilotní letoun VUT – 700 Specto  
Postup s využitím řešení izoperimetrické úlohy variačního počtu byl použit pro aerodynamickou 
optimalizaci listu vrtule pro malý bezpilotní letoun VUT – 700 Specto. Vrtule byla navržena jako na zemi 
stavitelná o průměru 0.5 m a vyrobena z kompozitních materiálů. Pro generování tvaru listu vrtule byl 
použit generátor NACA 44XX. V současné době byla vrtule úspěšně otestována na letounu VUT – 700 
při letových měřeních. Návrhové a výstupní parametry vrtule jsou v tabulce 20 a tabulce 21. Na obrázku 
55 je zobrazen konečný CAD model listu vrtule a výstup z parametrického modelu listu. Tvar rozložení 
hloubek listu byl s ohledem na konstrukční, technologická a pevnostní kritéria přepočítán s využitím 
















Obrázek 55. CAD model listu vrtule, parametrický model listu vrtule.   
Tabulka 20. Výstupní parametry z návrhového výpočtu vrtule 
Parametr Označení Hodnota Jednotka 
Počet listů B 2 - 
Vnější průměr Dvrt 0.5 m 
Vnitřní průměr dvrt 0.05 m 
Rychlost letu voo 160 km.h-1 
Otáčky motoru nmin 6000 ot.min-1 
Výkon motoru Nmot 2800 W 
Návrhový součinitel vztlaku cldesign 0.7 - 
Poměr cd/cl μdesign 0.023 - 
Výška letu hlet…MSA 0 m 







Tabulka 21. Výstupní parametry z návrhového výpočtu vrtule 
Parametr Označení Hodnota Jednotka 
Tah vrtule T 54.96 N 

















































































































































10.4 Návrhu letecké vrtule s využitím řízené distribuce řídících parametrů  
Pro testovací letový případ byly vybrány návrhové parametry vrtule parametry, které odpovídají 
malému letounu o maximální vzletové hmotnosti do 650kg. Vrtule byla navržena pro konkrétní režim 
s předepsaným výkonem motoru. Cílem návrhu byla co nejvyšší účinnost. Výchozím profilem je NACA 
44XX. Aerodynamické charakteristiky profilů byly získány z programu XFOIL. Při návrhu listu vrtule je 
použita polynomická parametrizace. S využitím rovnice vazby a parametrického modelu listu vrtule je 
získáno předepsané rozložení hloubek listu. Přepočet rozložení hloubek listu byl proveden s ohledem 
na konstrukční, technologická a pevnostní kritéria. V tabulkách jsou postupně uvedeny řídící parametry 
pro popis rozložení hloubek a tlouštěk. Zkroucení je získáno přepočtem přes rovnici vazby rov.(67.). 
Tabulka 22. Návrhové parametry letecké vrtule 
Parametr Označení Hodnota Jednotka 
Počet listů B 3 - 
Vnější průměr Dvrt 1.8  m 
Vnitřní průměr dvrt 0.36 m 
Rychlost letu voo 150 km.h-1 
Otáčky motoru nmin 2000 ot.min-1 
Výkon motoru Nmot 70000 W 
Návrhový součinitel vztlaku cldesign 0.7 - 
Poměr cd/cl μdesign 0.016 - 
Výška letu hlet…MSA 0 m 
Hustota vzduchu ρ 1.225 kg.m-3 
 
Tabulka 23. Výstupní parametry z návrhového výpočtu vrtule. 
Parametr Označení Hodnota Jednotka 
Tah vrtule T 1217 N 
Účinnost η 0.87 - 
Machovo číslo na 0.75 poloměru vrtule M0.75 0.41 - 
Machovo číslo na špičce poloměru vrtule Mtip 0.55 - 
 
Tabulka 24. Tabulka řídících parametrů, aplikací rovnicí vazby přepočítané zkroucení listu vrtule definované řídícími parametry 
Řídící parametry  Hodnota Jednotky Řídící parametry Hodnota Jednotky 
bhub 0.1 m thub  0.35 - 
b´hub 0.157 m t´hub -1.187 - 
rmid 0.4 m rmid 0.6 - 
bmid 0.11 m tmid 0.12 - 
b´mid 0.0 m t´mid -0.187 - 
b´´mid -0.1 m t´´mid 1.031 - 
btip 0.07 m ttip 0.08 - 
b´tip -0.192 m t´tip -0.0658 - 
 
Pro parametrizaci listu vrtule byl použit parametrický model popsaný v kapitole 6.2. Rozložení hloubek 
a tlouštěk je definováno polynomem 6. stupně. Rozložení hloubek je definováno jako ve skutečných 
rozměrech.  U kořene listu vrtule je definována hloubka profilu 0.1m, maximální je 0.11m na poloměru 
































































Obrázek 60. Rozložení bezrozměrové cirkulace. 
 





































Obrázek 63. Porovnání přepočítaného a nepřepočítaného rozložení hloubek profilů, přepočítané zkroucení je  


















































11 Implementace hlukových formulí s využitím parametrizace listu 
vrtule 
V disertační práci jsou implementovány kompaktní lineární akustické formule [19], které vychází 
z původní Ffowcs-Willams Hawkings rovnice [18].  V aplikaci je každý list vrtule rozdělen na několik 
malých segmentů. U každého ze segmentů listu vrtule je znám jeho objem a zatížení převzaté 
z aerodynamického výpočtu vrtule. Rovnice má dva základní členy vyjadřující vliv zatížení rov.(94.) a 
vliv tloušťky rov.(95.) listu vrtule. Člen rov.(94.) může být dál rozdělen na část, která ovlivňuje hladinu 
hluku do blízké vzdálenosti (druhý zlomek v  rov.(94.)) a bývá v literatuře označen jako „near field“. 
S zvyšující se vzdáleností od zdroje dochází k útlumu vlivu s ohledem na přítomnost 𝑟𝑟𝑒𝑙
2 . Druhý člen 
bývá označován v literatuře jako „far field“ a oproti prvnímu členu se jeho vliv projevuje i do vyšší 
vzdálenosti podle [27],  [19]  např. 300m od zdroje hluku.    
11.1 Výchozí rovnice pro výpočet hluku vrtule 
Rovnice je v disertační práci a ve shodě s [20], [5] aplikována za těchto předpokladů:  
a) rychlost pohybu zdroje je podzvuková   
b) za zdroj hluku je považována rotující vrtule (definované zdroje hluku na listu vrtule), která se 
vzhledem k pozici pozorovatele pohybuje a pozorovatel svoji pozici v závislosti na čase nemění. 
Nebo se pohybuje společně se zdrojem hluku.  
c) otáčky vrtule a rychlost pohybu zdroje hluku (letounu) se nemění s časem  
d) je uváženo v čase neměnné rozložení působících sil na listu vrtule, tzn. výsledná hodnota tahu 
a spotřebovávaného výkonu je konstantní 
Hluk způsobený aerodynamickými silami působícími na listu vrtule: 
 
 









































































































































  , 
rov.(96.) 
 
Důležitou součástí implementace metody pro výpočet hluku generovaného leteckou vrtulí je výpočet 
času zpoždění τ, tj. času, kdy tlakové rozruchy dorazí z místa zdroje k místu pozorovatele s určitým 
zpožděním. Za předpokladu, že se zdroj hluku a pozorovatel nepohybují, je čas zpoždění roven podílu 
vzdálenosti a místní rychlosti zvuku. V případě, kdy se zdroj hluku nebo pozorovatel pohybují, není čas 
zpoždění konstantní a je ovlivněn vzájemným pohybem. Čas zpoždění se určí podle vztahu 
rov.(62.)rov.(96.), kde ve vztahu rov.(96.) t značí čas v místě pozorovatele, a rychlost zvuku a rrel 
vzdálenost mezi zdrojem hluku a místem pozorovatele. V místě pozorovatele v čase t je celková tlaková 































































11.2 Výpočtové prostřední pro analýzu hluku 
Rovnice rov.(94.), rov.(95.) a rov.(96.) byly implementovány do programového prostředí, které 
umožňuje stanovení hladiny hluku generované leteckou vrtulí s ohledem na body a) až d) uvedené 
v kapitole 11.1. Pro implementaci byl vybrán programovací jazyk Python. V disertační práci je hlavní 
aplikace spojena s postupem pro aerodynamickou optimalizaci vrtulí uvedeným v kapitole 10.2.      
 
11.2.1 Popis algoritmu výpočtu hluku 
Algoritmus výpočtu hluku je rozdělen do tří hlavních částí: nahrazení tělesa listu vrtule zdroji hluku, 
výpočet tlakových perturbací, analýza vygenerovaného signálu. Pro nahrazení tělesa listu vrtule 
soustavou segmentů jsou použity geometrické údaje z parametrického modelu listu vrtule. V algoritmu 
jsou uváženy dvě varianty rozložení zdrojů hluku. V první jsou zdroje hluku rozmístěny pouze podél 
délce listu vrtule. Ve druhé variantě je list rozdělen nejen po délce, ale i ve směru hloubek profilů. Po 
rozdělení listu vrtule je u každého segmentu známa jeho pozice, objem a aerodynamické zatížení. Dále 
je definována pozice pozorovatele, atmosférické podmínky, časový interval výpočtu, pohyb zdrojů 
hluku.    
Podle zadání na začátku výpočtu je list vrtule rozdělen na několik malých elementů reprezentujících 
zdroje hluku. Pro nadělení listu na několik malých elementů jsou použity průběhy tvarových funkcí. 
Tyto tvarové funkce reprezentují tvar listu vrtule průběhem rozložení hloubek, tlouštěk a zkroucení. 
V disertační práci bylo použito pouze radiální dělení listu vrtule.  
 
Druhá část algoritmu je zaměřena na výpočet tlakových perturbací od zdrojů hluku vrtule. Při známé 
pozici a času t v místě pozorovatele je vypočten čas zpoždění τ pro vybraný zdroj hluku. Pro daný čas 
zpoždění se vypočítá příspěvek od jednoho segmentu. Sečtením příspěvků od všech segmentů listu je 
určena výsledná tlaková perturbace. Popsaná procedura se opakuje pro všechny hodnoty času v místě 
pozorovatele.  
Po dokončení výpočtu pro celý časový interval je aplikována FFT analýza pro získání hodnot hladiny 
hluku a váhový filtr A. Zpracovaný signál může být vyhodnocen po jednotlivých složkách výsledné 
tlakové perturbace. Může být posouzen vliv tloušťky listu vrtule na generovaný hluk. Nebo vliv 
v různých úhlech vyzařování.    
 
 
11.3 Vyhodnocení hluku 
Úroveň hluku v místě pozorovatele lze hodnotit přímo jako průběh tlakových perturbací tlaku 
v závislosti na čase pro určitý interval času v místě pozorovatele nebo zpracování hodnot tlaků na 
konkrétní hodnotu hladiny akustického tlaku. 






L iPi  [dB], 
rov.(97.) 
 
0p   referenční hodnota akustického tlaku,  





ip   harmonická amplituda tlakové perturbace v příslušném kmitočtovém pásmu, získá se 
užitím FFT aplikované na akustický signál.  













10 10log10 [dB] 
rov.(98.) 
 
Hladina akustického tlaku A 
Z důvodu různorodé citlivosti lidského sluchu na hlukové podněty vyskytující se na různých frekvencích 
se používá hladina akustického tlaku A, tj. hladina akustického tlaku frekvenčně vážená filtrem A, s 














10 10log10 [dB], 
rov.(99.) 
 
kde je Lpi [dB] hladina akustického tlaku v příslušném kmitočtovém pásmu, 
            KAi [dB] korekce závislá na příslušné frekvenci.  
11.4 Validace hlukových formulí 
Validace hlukových formulí byla provedena např. v literatuře [5] a [19] letovými zkouškami a měřením 
v aerodynamickém tunelu. V disertační práci je validace hluku provedena podle experimentálních 
tunelových měření páru dvoulistých vrtulí o stejném průměru R = 2.03m s profilem Clark Y. Vrtule se 
liší tvarem zakončení v oblasti špiček listu. Jedna vrtule měla zakulacené a druhá hranaté zakončení 
listu. Pro validaci byla vybrána vrtule s hranatým zakončením listu. V blízkosti vrtule bylo umístěno 9 
mikrofonů v různých vzdálenostech a výchylkách od osy rotace vrtule.  Výstupem z experimentu je 
akustický signál a frekvenční spektrum hladin akustického tlaku.  
Z experimentálních měření [24] byly vybrány testovací případy označené AC-1 a BC2. U obou 
testovacích případů nebylo překročeno Machovo číslo Ma = 0.68, rychlost proudícího vzduchu Voo se 
pohybovala pod 60m.s-1 a otáčky byly nastaveny na 2100 ot.min-1 v obou případech. Geometrie vrtule 
je v [24] definována rozložením zkroucení, hloubek a tlouštěk. Průběh distribuce hloubek a tlouštěk byl 
získán metodou nejmenších čtverců v kapitole 7.2. Vrtule byla přepočítána na rozložení hloubek 
získané metodou nejmenších čtverců. Zdroje hluku byly umístěny na osu nastavení zkroucení. 
Aerodynamické výpočty zatížení listu byly provedeny s využitím analytického řešení rozložení cirkulace, 
které je popsáno v kapitole 10. Podobný postup validace implementace postupu pro výpočet hluku 
vrtule byl proveden v literatuře [19], kde byla provedena rekonstrukce rozložení aerodynamického 
zatížení na listu vrtule aplikací postupu pro návrh vrtule s optimálním rozložením cirkulace. U každého 
experimentálního případu z literatury [24] je uvedena hodnota výkonu spotřebovávaného vrtulí. 
K tomuto výkonu byla postupem uvedeným v kapitole 10 dopočítána hodnota tahu. Výsledky tahových 
hodnot byly přibližně v rozsahu 5% nadhodnoceny oproti hodnotám tahu uvedených v experimentu.   
Kritériem použitelnosti implementovaného postupu pro výpočet hluku vrtule byla shoda 
s experimentálním měřením, která nepřekročí hodnotu kolem Lp - 3dB (např. podle literatury [5], [19]). 
Další podrobnosti testovacích podmínek jsou uvedeny v [24].  Pro ověření funkce polynomického 





potvrzují dobrou funkčnost implementovaného akustického modelu i ve shodě s literaturou [5]. Rozdíl 
výsledků je přibližně v rozmezí 1 – 3 dB. Výsledky jsou uvedeny v tabulce 25. 
11.4.1 Aplikace parametrizace pro určení polohy a objemu jednotlivých zdrojů hluku 
Na začátku každého výpočtu je určen referenční profil, rozložení hloubek a tlouštěk po poloměru listu 
vrtule za předpokladu použití pouze jednoho typu profilu na listu vrtule. Referenční profil může být 
definován soustavou bodů nebo parametrickým modelem popsaným v kapitole 5. Rozložení hloubek 
a tlouštěk je definováno s využitím geometrické parametrizace aplikací vztahů popsaných v kapitole 
6.2. V disertační práci jsou uváženy pouze přímé listy s radiálním rozložením zdrojů hluku. 
Pro výpočet objemu jednotlivých zdrojů hluku byl použit rov.(100.), kde Sairfoil označuje funkci, která 
popisuje rozložení ploch jednotlivých řezů a je definována na intervalu rhub a rtip. Funkce je závislá na 
rozložení hloubek b(r) a tlouštěk t(r) profilů na poloměru r. Výpočet objemů jednotlivých zdrojů probíhá 
integrací funkce Sairfoil v mezích od r1 do r2, které vyjadřují spodní a horní mez umístění zdroje hluku. 
Aplikace funkce je složena ze dvou kroků. Prvním krokem je změna tloušťky profilu. Tloušťka profilu 
může být změna buď přenásobením polynomu (popř. soustavy bodů) na horní i spodní straně 
konstantou, která zahrnuje poměr požadované tloušťky a referenční tloušťky. Druhým krokem je 
změna hloubky podle rozložení, které je definováno distribuční funkcí v rozměrném nebo 
bezrozměrném tvaru. Pro integraci rov.(100.) je možné použít numerické knihovny NumPy a SciPy 
programovacího jazyka Python. Použití rov.(100.) předpokládá pouze radiální rozložení zdrojů hluku.   
Vztah pro výpočet objemu jednotlivých zdrojů hluku 
 


















Obrázek 65. Schématický nákres rozložení zdrojů hluku, vlevo je zobrazenou pouze radiální rozložení zdrojů hluku, na pravé 
straně obrázku je zobrazeno rozložení ve směru tečném a radiálním. 
  mikrofon 1 mikrofon 2 mikrofon 3 mikrofon 4 
  Lp [dB] Lp [dB] Lp [dB] Lp [dB] 
AC1 experiment 104.4 108.5 110.1 111.1 
 výpočet 106.3 110.9 113.2 113.9 
BC2 experiment 105.5 109.5 110.8 112.1 
 výpočet 106.8 110.9 113 114.9 
 





































































Obrázek 66. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ AC1 – mikrofon 1, experimentální 








Obrázek 67. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ AC1 – mikrofon 2, experimentální 








Obrázek 68. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ AC1 – mikrofon 3, experimentální 







Obrázek 69. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ AC1 – mikrofon 4, experimentální 



























Obrázek 70. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ BC2 – mikrofon 1, 
 experimentální data převzata z literatury [24] . 
 
Obrázek 71. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ BC2 – mikrofon 2, 
 experimentální data převzata z literatury [24] . 
 
Obrázek 72. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ BC2 – mikrofon 3,  
experimentální data převzata z literatury [24] . 
 
Obrázek 73. Porovnání experimentálního měření hluku s vypočítanými hodnotami, případ BC2 – mikrofon 4,  





















































































Obrázek 74. 3D model vrtule zpracovaný v software Rhinoceros s rozmístěním zdrojů hluku v těžišti každého zdroje hluku, 









11.5 Analýza hluku teoretického návrhu vrtule  
V kapitole je popsána hluková analýza vrtule spočítané v kapitole 10.4. Analýza je provedena pro 
návrhový režim se zatížením, které je převzato z aerodynamické optimalizace a geometrií listu vrtule 
přepočítanou parametrickým modelem podle nastavení v tabulce 24. Na obrázku 75 je uvedena poloha 
vrtule s vyznačením několika poloh pozorovatele ve směrech 60, 90 a 120° ve vzdálenostech 5, 50, 150 
s 300m od středu vrtule. Pozorovatel se pohybuje společně s vrtulí. Dále je provedeno porovnání s 5-
ti listou vrtulí, která byla navržena pro stejné podmínky jako vrtule se 3-listá s tím rozdílem, že 5-ti listá 
vrtule nebyla přepočítána na požadované rozložení hloubek. Analýza 5-ti listé vrtule byla provedena 
ve stejných vzdálenostech od  středu listu vrtule jako u vrtule 3-listé vrtule. List vrtule nebyl přepočítán 
na požadované rozložení hloubek a rozložení objemu bylo získáno z původní nepřepočítané geometrie. 
Radiální rozložení zdrojů hluku bylo shodné s 3-listou vrtulí. Výsledky porovnání obou vrtulí jsou 












Obrázek 75. Poloha pozorovatele vzhledem k vrtuli, pozorovatel se pohybuje společně s vrtulí. Červené tečky vyjadřují pozici 
pozorovatele ve vzdálenostech 5, 50, 150 a 300m pod úhly 60, 90 a 120° .  
Tabulka 26. Výsledky výpočtu pro hlukový výpočet vrtule se třemi listy navržené v kapitole 10.4. a vrtule s 5 listy navržené 
pro stejné podmínky bez přepočítání na požadované hloubky. 














5 60 94.6 76.6 83.2 70.3 
5 90 102.6 85.2 94.5 81.8 
5 120 105.1 87.1 96.0 83.2 
50 60 71.9 53.9 60.2 47.4 
50 90 82.2 64.7 74.1 61.4 
50 120 84.9 66.8 75.9 63.1 
150 60 62.3 44.3 50.4 37.6 
150 90 72.6 55.2 64.5 51.8 
150 120 75.4 57.4 66.4 53.6 
300 60 56.2 38.2 44.4 31.5 
300 90 66.6 49.2 58.5 45.8 





12 Rozbor práce a shrnutí výsledků  
Rozbor výsledků je rozdělen do několika částí. První částí je zaměřena na využití metody nejmenších 
čtverců pro rekonstrukci geometrie leteckého profilu a listu vrtule. Další části kapitoly je zaměřena na 
zhodnocení výsledků aerodynamické optimalizace leteckého profilu s využitím geometrické 
parametrizace. V poslední části kapitoly je provedeno zhodnocení aplikace geometrické parametrizace 
společně s postupem pro aerodynamickou optimalizaci a hlukovou analýzu vrtule. 
12.1 Zpětná reprezentace leteckých profilů a geometrie listu vrtule 
V disertační práci byla provedena aproximace tvaru profilu metodou nejmenších čtverců s využitím 
polynomu 5. až 8. stupně na horním i dolním povrchu. Pro aproximaci byl použit datový soubor 
reprezentující MS317. Pro porovnání bylo použito neviskózní nestlačitelné řešení proudění programem 
XFOIL. Hodnotícími charakteristikami byla hodnota součinitele vztlaku a součinitele klopivého 
momentu pro úhel náběhu 0° a 5°. Nejhorší výsledky byly dosaženy aproximací polynomem 5. stupně. 
Nejlepší shoda aerodynamických charakteristik byla dosažena aproximací profilu MS317 polynomem 
6. stupně, ale dosažené výsledky aproximací polynomy 7. a 8. stupně se výrazně neliší.   
Dále byla provedena rekonstrukce geometrie vrtulového listu. Geometrie byla reprezentována 
rozložením hloubek, tloušťěk a zkroucením profilů.  
   
12.2 Aerodynamická optimalizace leteckého profilu s využitím geometrické 
parametrizace 
Ve všech optimalizačních případech bylo s ohledem na stanovené cíle nalezeno lepší řešení, než je 
výchozí aproximace profilu MS317 polynomy 6. a 7. stupně získaná metodou nejmenších čtverců. 
Při optimalizaci leteckých profilů byla prokázána dobrá funkčnost vytvořeného optimalizačního 
prostředí, které umožňuje sledování průběhu optimalizace. V optimalizační úloze případ_00 s využitím 
8 řídících parametrů pro horní a 8 řídích parametrů pro dolní povrch profilu došlo k přibližně stejnému 
snížení odporu pro součinitele vztlaku cl = 0.85 a cl = 1.5.   
Následně byl v disertační práci použit parametrický model, který umožňuje nezávislé deformace na 
intervalu LE – xm a xm – TE na horním i spodním povrchu. Bylo přistoupeno k testování samotného 
parametrického modelu při teoretické aplikaci profilu na malý dopravní letoun. Výsledky byly vždy 
porovnány s aproximací profilu MS317 polynomem 6 stupně na horním i spodním povrchu. Profil byl 
využíván jako referenční výchozí nastavení omezení řídících parametrů a jako součást nulté populace.   
První testovací případ označený jako případ_01 byl zaměřen na testování možnosti snížit odpor profilu 
v cestovním režimu při využití pouze 4 řídících parametrů, pomocí kterých je možné ovlivňovat povrch 
profilu lokálně na intervalech LE – xm a xm – TE na horním i spodním povrchu profilu. Omezení na 
optimalizaci pouze s využitím čtyř parametrů současně zaručuje zachování tloušťky profilu a její polohy 
na horním i spodním povrchu což představuje zahrnutí konstrukčních omezení. Při optimalizaci bylo 
dosaženo snížení odporu v cestovním režimu přibližně o 5% oproti hodnotám výchozího profilu a 
současně došlo k mírnému zhoršení součinitele klopivého momentu v cestovním i manévrovacím 
režimu. U druhé optimalizační úlohy, optimalizační případ_02, byl počet aktivních řídících parametrů 
zvýšen celkem na 10 pro horní i spodní povrch s uvážením konstrukčních omezení. Došlo ke snížení 
odporu v cestovním režimu přibližně o 14% a mírnému zvýšení hodnot klopivého momentu 
v cestovním i manévrovacím režimu. Třetí optimalizační úloha, optimalizační připad_03, byla zaměřena 
na využití parametrického modelu s plným počtem aktivních řídících parametrů tzn., že celkový počet 
řídících parametrů stoupl na 14 pro horní i spodní povrch. Během optimalizace nebylo zavedeno 
omezení na dodržení maximální tloušťky a její polohy. Současně bylo zavedeno omezení na snížení 
hodnoty součinitele klopivého momentu pro cestovní i manévrovací režim na -0.09. Během 





snížit hodnotu klopivého momentu pod hodnoty aproximace profilu MS317. S ohledem na výsledky 
dosažené při optimalizaci profilu v optimalizačním případě_03 byla provedena optimalizace se stejným 
počtem řídících parametrů, jako v optimalizačním případě_02, ale se zavedením přísnějších omezení 
na součinitel klopivého momentu. Optimalizační případ byl označen jako optimalizační případ_04. Při 
optimalizaci bylo dosaženo snížení hodnoty součinitele odporu v cestovním režimu přibližně o 10% a 
v cestovním i manévrovacím režimu bylo dosaženo snížení hodnoty součinitele klopivého momentu 
pod hodnoty aproximace profilu MS317 polynomem 6. stupně. Nepodařilo se dosáhnout snížení 
hodnoty součinitele odporu jako v optimalizační případě_02. Výsledek je kompromisním řešením 
s ohledem na snížení hodnoty klopivého momentu.   
U všech optimalizační úloho: případ_01, případ_02, případ_03 a případ_04  došlo ke zhoršení vlastností 
klopivého momentu kolem součinitele vztlaku cl = 2. S využitím pouze lokálním deformací se 
nepodařilo významně snížit hodnotu součinitele odporu. Pouze s aktivací dalších řídících parametrů 
bylo dosaženo 23% snížení hodnoty součinitele odporu v cestovním režimu.       
12.3 Aplikace geometrické parametrizace pro aerodynamickou optimalizaci a 
hlukovou analýzu vrtule. 
Metoda nejmenších čtverců byla použita pro získání geometrických informací o letecké vrtule, která 
byla použita pro aeroakustická experimentální měření. Tyto informace byly následně použity pro 
úspěšnou validaci implementovaných Ffowcs – Williams Hawkings formulí pro výpočet hluku vrtule. 
Rozdíl hodnot hladiny hluku Lp ve srovnání s experimentem nepřekročil 3dB. 
Parametrický model rozložení hloubek listu vrtule byl úspěšně aplikován pro návrhový případ 3-listé 
vrtule pro letoun o hmotnosti přibližně 650kg. Tato parametrizace byla spojena s řešením optimálního 
rozložení cirkulace, kde je možné pomocí několika parametrů měnit tvar listu a rozložení součinitele 
vztlaku po jeho délce řešením rovnice vazby. Dále bylo využito parametrického popisu rozložení 
tlouštěk a rozložení zkroucení listu bylo získáno následně řešením rovnice vazby. Tímto byl list vrtule 
kompletně popsán. Návrh byl proveden pouze pro jeden režim letu a nebyly spočteny vlastnosti vrtule 
pro další režimy letu. Parametrické rozložení geometrie a známé aerodynamické zatížení listu bylo 
použito analýzu hluku navrženého listu vrtule v blízkém okolí a byl posouzen generovaný hluk 
v návrhovém režimu pro pozorovatele, který se pohybuje společně s vrtulí. Hluk vrtule byl posouzen 
ve třech různých úhel vztažených ke středu listu vrtule. Nejvyšší hodnota hluku byla vypočtena v úhlu 
120° ve vzdálenosti 5m a nejnižší pak v úhlu 60° ve vzdálenosti 300. Dále bylo provedeno srovnání s 5-
ti listou vrtulí pro stejné pozice pozorovatele.  
Dosažené výsledky z hlediska využití aerodynamické optimalizace vrtule, geometrické parametrizace a 
implementace Ffowcs – Williams Hawkings formulí pro výpočet hluku vrtule:  
 Byl posouzen vliv počtu listů a pro teoretický návrh vrtule, 
 Nejvyšší úroveň hluku byla spočítána přibližně v oblasti 120°,  
 Validací byla úspěšně ověřena funkčnost implementovaných hlukových formulí.  
Postup aerodynamickou optimalizaci vrtule s využitím řešení izoperimetrické úlohy variačního počtu 
byl použit pro návrh vrtule pro malý letoun VUT – 700 Specto. Pro malý UAV letoun byla navržena na 
zemi stavitelná vrtule o průměrů 0.5m, tahu přibližně 55N a účinnosti 87.2% . Pro vytvoření geometrie 
listu byl použit parametrický model s generátorem profilů NACA 44XX a využitím aproximační NURBS 







13 Přínos práce  
Distribuční funkce řídících parametrů založená na využití NURBS křivky ve spojení s postupem 
založeným na geometrické parametrizaci může být použita pro zavedení lokální deformace na křídle 
nebo jiné části letounu. Aplikace byla ozkoušena v aplikaci při generování geometrického CAD modelu 
v části 6.1.5.  
Geometrická parametrizace listu vrtule není určena pouze na přímé vrtulové listy, ale s uvážením 
pokročilé implementace akustických formulí může být aplikována i pro šikmé listy vrtule. Další aplikace 
je možná pro listy lopatek ventilátoru nebo jiné rotační křídla. Zavedením lokální deformace může být 
zkoumán vliv rozložení tloušťky listu na generovaný hluk uvážením pevnostních kritérií, kdy bude 
docházet pouze k deformaci pouze určité části listu a jiná část zůstane nezměněná. Tyto vlastnosti je 
nutné výpočetně prověřit. 
Přínos disertační práce je možné shrnout do následujících bodů: 
- Byla parametricky popsána některá 3D tělesa s využitím distribuce řídících parametrů a na 
některých případech byla provedena geometrická realizace tělesa v software CATIA V5 a 
Rhinoceros. 
 
- Byl popsán parametrický model, který umožňuje využít různé počty řídících parametrů, 
zavést omezení a umožňuje lokální deformace se zachováním spojité druhé derivace.   
 
- Bylo sestaveno modulární optimalizační prostředí pro optimalizaci leteckých profilů využívající 
evoluční algoritmus SOMA, program pro výpočet aerodynamických charakteristik XFOIL a 
parametrický model profilu založený na geometrické parametrizaci. 
 
- Bylo sestaveno optimalizační prostředí pro aerodynamickou optimalizaci vrtule s využitím 
řešení izoperimetrické úlohy variačního počtu a možností tvarování listu použitím několika 
řídících parametrů.  
 
- Byly implementovány FWH kompaktní akustické formule pro výpočet hluku vrtule. Pro výpočet 
vlivu tloušťky byl použit parametrický model založený na využití geometrické parametrizace.   
Práce může posloužit jako podklad pro sestavení dalších parametrických modelů s různým počtem 















Předkládaná disertační práce se zabývá využitím geometrické parametrizace pro parametrický propis 
některých částí letounu a jejich optimalizaci. Na letecké profily popsané geometrickou parametrizací 
je uplatněn postup pro aerodynamickou optimalizaci. Dále se disertační práce zabývá aplikací 
geometrické parametrizace pro parametrický popis listu vrtule a aplikací parametrizace jako součásti 
postupu pro aerodynamickou optimalizaci a hlukovou analýzu. Výsledky disertační práce je možné 
shrnout z několika hledisek.   
Významnou aplikaci při vytváření disertační práce představuje optimalizační prostředí použité při 
optimalizaci leteckých profilů. Bylo prokázáno, že vytvořené optimalizační prostředí je funkční a 
použitelné pro řešení problému aerodynamické optimalizace leteckých profilů. Prostředí se vyznačuje 
modularitou a umožňuje napojení i jiného optimalizačního algoritmu nebo jiného programu než je 
XFOIL. Výhodou je použití programovacího jazyka Python, který v sobě přímo zahrnuje knihovny 
numerické matematiky a prostředí pro grafickou reprezentaci dat. Implementovaný optimalizační 
algoritmus SOMA může být použit i pro optimalizaci jiných problémů, např. optimalizace leteckých 
vrtulí s uvážením více kritérií.  
Při aplikaci samotných lokálních deformací se podařilo dosáhnout pouze malého snížení odporu 
v cestovním režimu. Aktivací dalších řídících parametrů se postupně podařilo dosáhnout podstatně 
pozitivnějších výsledků i se zachováním konstrukčních kritérií. Velice zajímavého výsledku bylo 
dosaženo v optimalizačním případu_03, kdy byla hodnota odporu snížena přibližně o 23% při 
současném snížení hodnot součinitele klopivého momentu. Zajímavého výsledku bylo dosaženo 
v optimalizační úloze označení případ_00, kdy došlo k přibližně rovnoměrnému snížení hodnot 
koeficientu odporu ve dvou letových režimech.    
Je možné konstatovat, že výsledky dosažené při optimalizaci profilu MS317 jsou srovnatelné s výsledky, 
kterých bylo dosaženo jinými autory [6].  
Další aplikaci parametrického modelu s možností nezávislých deformací na intervalu LE – xm a xm – TE 
je možné předpokládat použití parametrického modelu v transsonické oblasti při optimalizaci profilů a 
ovlivňování vzniku rázových vln. Další možnou aplikací představuje analýza leteckých profilů širokém 
spektru letových režimů s ohledem na možnost deformovat jen určitou část profilu popř. doplnění 
profilu o další možnosti lokální deformace.   
Variabilita prezentovaného parametrického modelu poskytuje široké možnosti při vytváření zcela 
nových tvarů leteckých profilů i některých částí letounu. Tato tělesa mohou být deformována globálně 
nebo jen v určité oblasti. S využitím dalších typů distribučních funkcí, např. NURBS křivek, mohou 
vzniknout zcela nové a jedinečné tvary.    
Významnou aplikaci představuje implementace kompaktní formulace FWH rovnic pro výpočet 
tónových složek hluku od letecké vrtule a postupu pro návrh listu vrtule s optimálním rozložením listu 
cirkulace. Implementovaný parametrický model listu vrtule umožňuje modifikaci výstupu 
z analytického řešení optimálního rozložení cirkulace, poskytuje data pro aplikaci výpočtu hluku a může 
poskytnout data pro generování geometrie do CAD. Potenciální možnost exportu geometrických dat 
do CAD je významná z hlediska získání podkladů pro numerickou simulaci proudění a výrobu vrtulového 
listu.  
Pokračování disertační práce se může zaměřit na implementaci parametrického modelu do CFD 
software a vytvoření automatického skriptovacího modulu pro generování výpočetní sítě a 
aerodynamickou analýzu na základě vstupních řídících parametrů. Samostatným pokračováním 
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